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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
Www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 


socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Voo espacial tripulado 
A missão Soyuz TMA-22 — Expedição 29/30 


Mantendo a ocupação permanente da estação espacial internacional, três novos tripulantes foram lançados a 14 de Novembro de 
2011 a bordo da Soyuz TMA-22, para assim integrarem a Expedição 29 e a Expedição 30. A Soyuz TMA-22 é o último veículo 
desta série a ser lançado. 


Os principais objectivos a levar a cabo durante a Expedição 29, que decorre de 16 de Setembro a 22 de Novembro de 2011, são os 
seguintes: 


Lançamento de dois membros russos e um membro norte-americano pelo veículo Soyuz TMA-22; 
Acoplagem do veículo Soyuz TMA-22 com o módulo Poisk; 

Suporte operacional para carga e separação do veículo de carga Progress M-10M do módulo Prirs; 
Suporte operacional para a acoplagem do veículo de carga Progress M-13M do módulo Prrs; 
Descarga parcial do veículo de carga Progress M-13M; 


Suporte operacional para a carga e separação da Soyuz TMA-02M do módulo Rassvet (regresso dos membros da 
Expedição 28/29); 


Apoio à funcionalidade da ISS; 


Realização das experiências e do programa de aplicações científicas; 


A Expedição 29 consiste de três elementos entre 16 de Setembro e 16 de Novembro de 2011 e de 6 membros entre 16 e 22 de 
Novembro de 2011. 
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A tripulação da Soyuz TMA-22 


A tripulação principal da Soyuz TMA-22 foi composta pelo cosmonauta russo Anton Nikolayevich Shkaplerov (Comandante da 
Soyuz TMA-22 e Engenheiro de Voo da ISS na Expedição 29/30), pelo cosmonauta russo Anatoli Alexeievich Ivanishin 
(Engenheiro de Voo n.º 1 da Soyuz TMA-22 e Engenheiro de Voo da Expedição 29/30), e pelo astronauta norte-americano Daniel 
Christopher Burbank (Engenheiro de Voo n.º 2 da Soyuz TMA-22, Engenheiro de Voo da Expedição 29 e Comandante da 
Expedição 30). 


A tripulação principal da Soyuz TMA-22. Da esquerda: Daniel Christopher Burbank, Anton Nikolayevich Shkaplerov 
e Anatoli Alexeievich Ivanishin. Tabela: Rui C. Barbosa. 





A tripulação suplente era composta pelos cosmonautas 
russos Gennadi Ivanovich Padalka (TeHHannk 
MVsanosuy Ilamasnka), Sergei Nikolayevich Revim 
(Cepreú Hwxomáesuy PesuH) e pelo astronauta norte- 
americano Joseph Michael Acaba. 
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Anton  Nikolayevich 'Shkaplerov | (AHTÓH 


HuxoJáesHy IlIkánsiepoB) — Coronel da Força Aérea 
Russa e Cosmonauta Teste do Destacamento de Cosmonautas 
do Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, Anton 
Nikolayevich Shkaplerov nasceu a 20 de Fevereiro de 1972 em 
Sevastopol. É casado com Tatyana Petrovna e têm duas filhas. 


Os seus principais passatempos incluem desporto, viagens, 
pesca e golfe. 


Anton Shkaplerov completou o seu tremo de voo a bordo do 
Yakovlev Yak-52 no Clube de Aviação de Sevastopol em 
1989. Após terminar os estudos na Escola Secundária de 
Sevastopol em 1989, ingressou na Escola de Pilotos de Teste 
de Kachinsk, formando-se em 1994. Em 1997 formava-se na 
Escola de Engenharia da Força Aérea de N. E. Zukovskiy. 


Após a sua formação académica serviu como piloto instrutor 
sénior na Força Aérea Russa, tendo voado três tipos distintos 
de aviões, o Yakovlev Yak-52, o L-29 e o M1G-29. Shkaplerov 
é piloto instrutor de Classe 2 da Força Aérea Russa. É também 
instrutor do Treino Geral de Pára-quedas e executou mais de 
300 saltos. 


Foi seleccionado como candidato a cosmonauta teste do 
Centro de Tremo de Cosmonautas Yuri Gagarin a 29 de Maio 
de 2003. Entre Junho de 2003 e Junho de 2005 frequentou o 
tremo básico de cosmonauta. Em 2005 é qualificado como 
cosmonauta teste. 


Entre Abril e Outubro de 2007 serviu como Director de 
Operações da Agência Espacial Russa Roscosmos no Centro 
Espacial Johnson, Houston — Texas. 


A sua primeira nomeação foi como Comandante da tripulação 
suplente da Soyuz TMA-17 e como membro da tripulação 
suplente da Expedição 22/23, levando a cabo sessões de treino 
entre Julho de 2008 e Dezembro de 2009. Desde Dezembro de 


2009 FER a cabos a sua preparação como Comandante da tripulação suplente da Soyuz TMA-21 da Expedição 27/28. 


Anton Nikolayevich Shkaplerov tornou-se no 111º cosmonauta da Rússia e no 521º ser humano (juntamente com Anatoh 


Alexeievich Ivanishin) a realizar um voo espacial orbital. 
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Anatoli  Alexeievich  Ivanishin  (AHarTonh 


AJsekxceHeBHY MBaHHIIHH) — Cosmonauta Teste da 
Corporação RKK Energia “Serguei Korolev' e Tenente- 
Coronel da Força Aérea Russa, Anatoli Aleievich Ivanishin 
nasceu a 15 de Janeiro de 1969 em Irkutsk, Rússia. É casado 
com Svetlana Ivanishin e têm um filho. 


Em 1986 finalizou o ensino secundário em Irkutsk e no ano 
seguinte ingressou no Instituto Politécnico de Irkutk, tendo 
finalizado o primeiro ano de ensino acadêmico. Nesse mesmo 
ano ingressa Escola Militar Superior de Aviação de Chernigov 
e em 1991 forma-se com honras. Em 2003 Ivanishin forma-se 
na Universidade Estatal de Moscovo em Economia, 
Estatísticas e Teoria da Informação. 


Desde 1991 serviu em unidades de combate da Força Aérea 
Russa. Após se formar na Escola Militar Superior de Aviação 
de Chernigov, serviu na unidade militar de Borisoglebsk, 
região de Voronezh, onde pilotou aviões de caça MiG- 
29.desde 1992 serviu como piloto de caça sénior no 159º 
regimento de aviação em Petrozavodsk, Karelia. Durante o 
serviço pilotou o avião Sukhoi Su-27. Acumulou 507 horas de 
voo e fez mais de 180 saltos de pára-quedas. 


Foi seleccionado como candidato a cosmonauta teste do 
Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin a 29 de Maio 
de 2003. Entre Junho de 2003 e Junho de 2005 frequentou o 
tremmo básico de cosmonauta. Em Julho de 2005 é qualificado 
como cosmonauta teste. 


Entre 2005 e Julho de 2009 trema no grupo de qualificação 
para missões à ISS. A sua primeira nomeação foi como 
Comandante da tripulação suplente da Soyuz TMA-20 e como 
membro da tripulação suplente da Expedição 26/27, com os 
treinos a terem início em Agosto de 2009. 


Desde Dezembro de 2010 imiciou os treinos como membro 
suplente da Expedição 27/28 e desde Abril de 2011 começou 
os treino como membro da tripulação principal da Expedição 29/30 e da Soyuz TMA-22. 





Anatoli Aleievich Ivanishin tornou-se no 111º cosmonauta da Rússia e no 521º ser humano (juntamente com Anton Nikolayevich 
Shkaplerov) a realizar um voo espacial orbital. 
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Daniel Christopher Burbank -— Nascido a 27 de Julho 
de 1961 em Manchester — Connecticut, Daniel Christopher 
Burbank considera Yarmouthport — Massachusetts, a sua casa 
natal. É casado e tem dois filhos. Os seus principais 
passatempos são a corrida, esqui, caminhada, navegação, 
astronomia amadora e tocar guitarra. 


Burbank formou-se na Escola Secundária de Tolland, Tolland 
— Connecticut, em 1979 e recebeu o grau de bacharelato de 
ciências em Engenharia Eléctrica pela Academia da Guarda 
Costeira dos Estados Unidos em 1985 e o grau de mestrado de 
ciências em Ciência Aeronáutica pela Universidade de 
Aeronáutica de Embry-Riddle em 1990. 


Daniel Burbank recebeu a sua primeira comissão da Academia 
da Guarda Costeira dos Estados Unidos em Maio de 1985 e foi 
nomeado para o Coast Guard Cutter Gallatin (WHEC 721) 
como Oficial de Vigilância de Convés e como Oficial de 
Segurança e Ordem. Após frequentar o treino de voo naval em 
Pensacola, Florida, entre Janeiro de 1987 e Fevereiro de 1988, 
foi nomeado para a Estação Aérea da Guarda Costeira em 
Elizabeth City, Carolina do Norte, onde se tornou comandante 
de aeronave do HH-3F Pelican e posteriormente comandante 
de aeronave e instrutor do HH-60J Jayhawk. Enquanto esteve 
em Elizabeth City, finalizou o seu tremo em treino de 
Administração e Manutenção de Aviação em preparação da 
sua nomeação como Oficial de Engenharia Aeronáutica. Em 
Julho de 1992, Burbank foi nomeado para a Estação Aérea da 
Guarda Costeira em Cape Cod, Massachusetts, como Oficial 
de Engenharia Rotary Wing e como piloto comandante e 
instrutor de HH-60J. Em Maio de 1995 foi nomeado para a 
Estação Aérea da Guarda Costeira em Sitka, Arcansas, como 
Oficial de Engenharia Aeronáutica e como comandante de 
HH-60J. Burbank acumulou mais de 4.000 horas de voo, 
se principalmente em helicópteros da Guarda Costeira, e voou 
E, mais de 1.800 missões incluindo mais de 300 missões de busca 





e salvamento. 
Foi seleccionado como candidato a astronauta da NASA em Abril de 1996, tendo-se apresentado no Centro Espacial Johnson, 
Houston — Texas, em Agosto de 1996. Após completar dois anos de treino e avaliação, Burbank trabalhou em tarefas técnicas para o 
Ramo de Planeamento de Operações do Corpo de Astronautas, para o Ramo da Estação Espacial Internacional e serviu como 


CAPCOM para missões do vaivém espacial e para missões na ISS. Foi também membro da equipa Space Shuttle Cockpit Avionics 
Upgrade que levou a cabo trabalhos de actualização dos sistemas aviónicos do vaivém espacial. 





EM ho | , A sua primeira missão espacial teve lugar entre 8 e 20 de 

Er “| Setembro de 2000 a bordo do vaivém espacial OV-104 Atlantis 
A po E É | na missão STS-106. Durante esta missão de 12 dias a tripulação 
Rad a (a =" À preparou a ISS para a chegada doa sua primeira tripulação 
R4*++*0 | E: : a EA ME permanente. Os cinco astronautas e dois cosmonautas 
transferiram mais de 2.720 kg de mantimentos e instalaram 
baterias, conversores de energia, equipamento de geração de 
oxigénio e uma passadeira de corrida na estação. Na missão foi 
também realizada uma actividade extraveícular para ligar cabos 
de energia e de dados entre o novo módulo de serviço e os outros 
módulos da ISS. 


Daniel Burbank tornou-se no 246º astronauta dos Estados Unidos 
(juntamente com Richard Allan Mastracchio) e no 394º ser 
humano (juntamente com Richard Allan Mastracchio e com 
Boris Vladimirovich Morukov) a realizar uma missão espacial 
orbital. A missão STS-106 teve uma duração de 11 dias 19 horas 
11 minutos e 1 segundo. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 118/ Dezembro de 2011 7 


A sua segunda missão espacial teve lugar entre 9 e 21 de 
Setembro de 2006 a bordo do vaivém espacial Atlantis na missão 
STS-115. Esta missão reiniciou a montagem da estação espacial 
internacional com a tripulação a transportar e a instalar a 
estrutura P3/P4 e dois conjuntos de painéis solares que fornecem 
um quarto da energia da ISS. A tripulação também realizou 
actividades robóticas sem precedentes utilizando os sistemas de 
manipulação remota do Atlantis e da ISS. Burbank realizou uma 
actividade extraveicular que finalizou a instalação da estrutura, 
activou a junta de rotação e permitiu que os painéis solares se 
pudessem abrir. 


Burbank foi o 186º astronauta dos Estados Unidos e o 265º ser 
humano (juntamente com o astronauta canadiano Steven 
Glenwood MacLean) a realizar dois voos espaciais orbitais. A 
missão STS-115 teve uma duração de 11 dias 19 horas 6 minutos 
e 28 segundos, com Daniel Burbank a acumular um total de 23 
dias 14 horas 17 minutos e 29 segundos de experiência de voo 
espacial. 





A missão Soyuz TMA-22 — Expedição 29/30 é a terceira missão espacial para Daniel Burbank tornando-se assim no 141º astronauta 
dos Estados Unidos e no 184º ser humano a realizar três missões espaciais orbitais. 


O voo da Soyuz TMA-22 


Treino geral 


Quando um astronauta é nomeado para um determinado voo espacial, é criada uma matriz de treino denominada CORM (Crew 
Qualifications and Responsability Matrix). No fundo, este documento contém a informação acerca de qual membro da tripulação irá 
levar a cabo uma determinada tarefa na missão, isto é qual é o seu objectivo no voo que irá levar a cabo. As equipas de treino na 
Rússia e nos Estados Unidos utilizam este documento para determinar se um membro da tripulação será operador ou se será 
especialista para um determinado sistema da estação orbital. Um operador somente necessita saber como operar um determinado 
equipamento, tal como o computador da estação, ou saber como enviar um comando para um determinado sistema da estação: por 
exemplo, como elevar a temperatura num determinado módulo. Um especialista necessita de saber como reparar um determinado 
problema com o computador ou reparar o sistema de controla a temperatura da estação. 


Geralmente o treino para uma missão a bordo da ISS tem uma duração de 18 meses durante os quais os astronautas e cosmonautas 
aprendem a trabalhar com os sistemas da estação. 


Cada sistema na estação (eléctrico, aquecimento e arrefecimento, comunicações, etc.) possui um plano de tremmo separado para os 
operadores e para os especialistas. Todos os membros da tripulação devem saber o suficiente acerca de cada sistema da estação para 
serem pelo menos operadores. O treino de um especialista é mais demorado, logo um astronauta ou cosmonauta só será especialista 
em alguns sistemas, enquanto os restantes membros da tripulação serão especialistas em outros sistemas. 


A toda a tripulação é designada uma equipa de treinadores. Estes treinadores são especialistas que ensinam a tripulação tudo o que é 
necessário para que a missão seja levada a cabo com sucesso. O denominado Station Training Lead (STL) é o responsável pela 
equipa de treino. Esta pessoa é um instrutor com muitos anos de experiência no ensino dos astronautas e cosmonautas. A equipa 
possui um instrutor para cada um dos oito sistemas principais da estação espacial. A equipa também possui instrutores para as 
experiências científicas que são levadas a cabo a bordo da estação e outros instrutores que ensinam os membros da tripulação a levar 
a cabo saídas para o exterior em caso de necessidade. 


Os membros da tripulação também se deslocam ao Canadá para aprenderem a operar com o braço robot da ISS, o Canadarm2. Outra 
parte do treino dos membros da ISS consiste em saber como tratar um outro membro da tripulação caso este adoeça em órbita. 


Uma parte fundamental do tremo dos membros das futuras tripulações da ISS é a sua preparação para levar a cabo várias 
experiências científicas em órbita. A ISS é uma área excepcional para a realização de experiências que não podem ser levadas a cabo 
na Terra e como tal os astronautas e cosmonautas em órbita devem tirar partido de todo o tempo disponível. Equipas de cientistas e 
instrutores ocupam centenas de horas para garantir que cada membro da tripulação possui o conhecimento e a perícia necessária para 
levar a cabo as experiências para as quais foi designado, pois os investigadores na Terra dependem muito dessas experiências. 


A tripulação recebe formação específica em variadas áreas tal como já o haviam recebido tripulações anteriores. Estas tripulações 
levaram a cabo experiências com o cultivo de células humanas para estudar a forma como o cancro se desenvolve, trabalhando 
também com antibióticos para encontrar uma forma de os produzir mais rapidamente na Terra. Essas tripulações procederam 
também ao crescimento de plantas para produzir sementeiras resistentes a várias pragas e cristais para melhorar a produção de 
gasolina. O corpo humano foi também estudado em microgravidade, reunindo-se informação relativamente a situações patológicas 
humanas como por exemplo a formação de pedras nos rins e a análise da performance das células do fígado. Outras experiências 
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tiram partido da reduzida gravidade na ISS para estudar os processos físicos. Ao eliminar a gravidade, os pesquisadores podem 
compreender melhor algumas das pequenas forças que ocorrem em processos tais como na produção de semicondutores. 


Algumas das experiências levadas a cabo em órbita requerem que os membros das tripulações as activem e terminem (como o 
crescimento de cristais, por exemplo), enquanto que outras experiências requerem que os astronautas e cosmonautas sejam meros 
operadores. As experiências relacionadas com as Ciências da Vida são únicas pois os membros da tripulação servem muitas vezes 
como cobaias humanas e operadores ao mesmo tempo. Este tipo de experiências ajudam a melhor compreender a forma como o 
corpo humano se adapta a longos períodos em microgravidade, podendo também esta informação ajudar as pessoas na Terra. 


Tal como aconteceu com as anteriores tripulações, os instrutores tiveram de determinar a forma de como os cosmonautas e 
astronautas seriam treinados para cada experiência e quantas horas de treino seriam necessárias, além de definir quem 1ria levar a 
cabo o treino, quais os procedimentos, software e equipamento seria necessário. Os planos de treino individual para cada experiência 
são combinados num único plano que inclui todas as experiências de uma disciplina científica. 


O Centro Espacial Marshall em Huntsville, Alabama, é responsável pela orientação do plano de treino de cada membro da tripulação 
para todas as experiências levadas a cabo nos módulos americanos. As áreas de pesquisa incluem as Ciências da Vida, Ciências 
Físicas, Biologia Espacial Fundamental, Desenvolvimento de Produtos Espaciais e Ciências da Terra / Voo Espacial. 


Como o tempo da tripulação, quer seja antes, durante ou depois do voo, é um bem muito precioso, cada detalhe de uma dada sessão 
de treino para uma dada experiência deve ser planeado, praticado e coordenado com muita precisão. Frequentemente o cientista ou o 
investigador principal para uma determinada experiência, instrui os membros da tripulação na forma de como operar a sua 
experiência. As sessões auxiliadas por computador (CBT — Computer Based Training) são também desenvolvidas por especialistas 
para proporcionar sessões de tremo no solo e em órbita. Estas sessões podem ser utilizadas pela tripulação para treino de 
proficiência, para manter as suas aptidões e conhecimentos sobre uma experiência específica ou para treino inicial. 


Nos meses que antecederam o seu voo, os dois cosmonautas tornaram-se especialistas em cada experiência que realizam em órbita, 
prontos para proporcionar aos cientistas os dados que necessitam para melhorar a vida no nosso planeta. 


Um treino internacional 


O treino dos membros da expedições permanentes na ISS decorre em várias partes do planeta, nomeadamente no Centro Espacial 
Johnson, Houston — Texas, no Centro Espacial Kennedy, Florida, na Sede da Agência Espacial do Canadá, Saimt-Hubert — Quebec, 
no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri A. Gagarin, Cidade das Estrelas — Moscovo, e no Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Tyura 
Tan — Cazaquistão. 


O Centro Espacial Johnson é a base dos astronautas da NASA e uma casa longe de casa para os astronautas e cosmonautas 
visitantes, e membros das expedições permanentes de outros países. Sendo o principal local de treino para as tripulações, o centro 
espacial possui equipas de instrutores profissionais, instalações de treino, salas com ambientes de simulação integrada e laboratórios 
para auxiliar os astronautas e cosmonautas a se prepararem para a sua missão. 


O Centro Espacial Kennedy, junto à costa atlântica, é o local de lançamento dos vaivéns espaciais. Os astronautas obtêm a prática 
fundamental nas instalações de processamento da estação espacial com os elementos com os quais irão lidar durante a sua missão 
antes de serem lançados para o espaço. 


Sendo um participante essencial no projecto da ISS ao fornecer o Canadarm2, o Canadá trema os astronautas nas suas instalações 
que possuem simuladores do denominado MSS (Mobile Servicing System) que inclui o Canadarm2 e o MBS (Mobile Base System). 
Os membros das diversas tripulações recebem formação em robótica para os preparar para as complexas operações com o braço 
robótico da ISS. Os astronautas treinam no VOTE (Virtual Operations Training Environment) que proporciona um ambiente 
tridimensional de realidade virtual no qual os astronautas praticam a manipulação do MSS compreendendo assim os seus 
movimentos em relação às estruturas externas da estação. 


O Centro de Treino de Cosmonautas Yuri A. Gagarin está situado nos arredores de Moscovo na chamada Cidade das Estrelas 
(3Be3/1HbIM) — Zvezdniy Gorodok. Este é o principal local de treino para os cosmonautas russos contendo instrutores profissionais, 
salas de aula, simuladores e modelo em escala real dos elementos tripulados em órbita. Os cosmonautas recebem todo o ensinamento 
necessário para conhecerem a fundo os módulos que compõe a secção russa da ISS. O centro de treino contém também o 
denominado Hidrolaboratório que oferece um ambiente realista para o treino das actividades extraveículares levadas a cabo a partir 
do módulo Pirs e utilizando fatos extraveiculares Orlan-DM. 


O Cosmódromo de Baikonur é utilizado para lançamentos orbitais desde o alvorecer da Era Espacial. O complexo é composto por 
dezenas de plataformas, rampas e silos subterrâneos de lançamento, contendo também estações de rastreio e controlo. Os membros 
das expedições permanentes e das tripulações táxi realizam simulações a bordo de modelos 7K-STMA. 


Treino específico para as actividades extraveículares 


Uma parte muito especial do treino das tripulações da ISS, é o treino para as actividades extraveiculares. A primeira fase deste treino 
passa por ensinar aos astronautas e cosmonautas como envergar os diferentes tipos de fatos espaciais extraveículares. Estes fatos 
proporcionam o ar que o astronauta necessita enquanto realiza os seus trabalhos no exterior da estação, mantendo também o corpo 
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do astronauta numa temperatura confortável apesar de estarem temperaturas extremamente quentes ou extremamente frias no 
exterior. 


Como o fato espacial é muito grande, os membros da tripulação tiveram de praticar como movimentar-se enquanto o envergam e 
aprenderam como utilizar as diversas ferramentas com as volumosas luvas nas mãos. Tanto os astronautas como os cosmonautas 
praticam as saídas para o espaço no interior de grandes piscinas, treinando sete horas debaixo de água por cada hora que passam no 
espaço exterior. 


Os cosmonautas russos possuem uma piscina (Hidrolaboratório) no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri A. Gagarin, Cidade das 
Estrelas. Aqui, tanto os astronautas como os cosmonautas aprendem a utilizar os fatos extraveículares russos Orlan-DM. Por outro 
lado, também levam a cabo sessões de treino no NBL (Neutral Buoyancy Laboratory), situado no Centro Espacial Johnson em 
Houston, Texas. O NBL possui um comprimento de 62 metros, uma largura de 31 metros e uma profundidade de 12 metros, 
contendo 22,7 milhões de litros de água. No fundo desta enorme piscina, de facto a maior piscina interior do mundo, encontra-se um 
modelo da ISS, que tem o mesmo tamanho da estação que se encontra em órbita. 


Um astronauta que se encontra submerso no NBL, encontra muitas semelhanças ao estado de imponderabilidade no exterior de um 
veículo em órbita, porém não é o mesmo que se encontrar a flutuar no espaço. Um astronauta não se encontra em imponderabilidade, 
encontrando-se num estado de flutuação neutral'. No NBL são 
colocados pesos ou flutuadores junto do fato espacial de 
forma a fazer do astronauta um flutuador neutral, o que o faz 
sentir como se estivesse no espaço flutuando sem gravidade. 


Após saber se movimentar com o fato espacial, o astronauta 
aprende a executar as suas tarefas na sua actividade 
extraveícular envergando um usual fato de mergulho. Após 
passar esta fase inicial, o astronauta começa a praticar os 
mesmos procedimentos mas desta vez envergando o seu fato 
espacial extraveicular. Na piscina outros mergulhadores 
auxiliam o astronauta a movimentar-se até que este se habitue 
a mover-se com o fato extraveícular. O astronauta aprende 
também a manter-se imóvel numa determinada posição, pois 
um movimento mais forte no espaço e fará com que este 
flutue para longe da estação. 


A fase seguinte verá o astronauta a aprender a utilizar as 
ferramentas que serão necessárias durante a saída para o 
espaço. O astronauta pratica todos os movimentos dezenas de 
vezes até que os execute correctamente. Ao contrário dos 
astronautas que auxiliam na montagem da ISS ou que tiveram 
de reparar o telescópio espacial Hubble, os membros das 
tripulações permanentes da ISS aprendem a levar a cabo 
muitas tarefas no exterior da estação para estejam preparados 
a reparar qualquer falha que possa surgir durante a 
permanência em órbita. 


Os cosmonautas seguiram o regime normal de treinos e de 
preparação para a sua permanência a bordo da estação espacial 
internacional com visitas frequentes ao Centro Espacial 
Johnson (Houston — Texas) e ao Centro de Treino de 
Cosmonautas Yuri Gagarm (Moscovo). 


Preparativos finais para o lançamento 


O veículo 11F732 n.º 232 (110732 n.º 232) que seria utilizado O hidrolaboratório na Cidade das Estrelas permite o treino de 
na missão Soyuz TMA-22 chegou ao Cosmódromo de actividades extraveículares com os fatos espaciais russos e na 
Baikonur no dia 29 de Junho de 2011 juntamente com o secção russa da ISS. Imagem: Rui C. Barbosa 

veículo de carga Progress M-12M (110615460 n.º 412). 

Após os usuais procedimentos alfandegários, o comboio foi transferido para a rede de caminhos-de-ferro do cosmódromo e 
transportado para o edifício de processamento, montagem e teste MIK da Área 254”. Nesta altura o lançamento estava previsto para 
ter lugar em Setembro. Os dois veículos seriam removidos dos contentores de transporte no dia seguinte, sendo colocados nas 
plataforma de teste e processamento onde seriam inspeccionados para atestar que não haviam sofrido danos durante o transporte. 





* Este termo, “flutuador neutral”, significa que um objecto não flutua para a superfície ou se afunda para o fundo da piscina. 


2? “Two ships arrive at Baykonur”, http://www.roscosmos.ru/main.php?id=2 &nid=1 1951 &lang=en. 
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Os testes na Soyuz TMA-22 tiveram início a 17 de Julho com os especialistas da Corporação RKK Energia e do Centro Espacial 
Yuzhny, subsidiário da empresa TSENKI, a realizarem inspecções aos seus painéis solares. No dia 2 de Agosto foram realizados 
testes ao sistema de aproximação e acoplagem Kurs, com a Soyuz TMA-22 no interior da câmara de vácuo 17T523M onde foram 
executados os testes para a verificação da existência de fugas. 


Devido ao acidente que resultou na perda do veículo de carga Progress M-12M a 24 de Agosto, o lançamento da Soyuz TMA-22 
seria adiado para o dia 1 de Novembro. 


Os exames finais da tripulação principal iniciaram-se a 2 de Setembro no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarm No 
interior de simuladores, as duas tripulações tiveram de levar a cabo diferentes tarefas e lidar com diferentes situações de emergência, 
tais como a falha do sistema de regeneração de oxigénio Elektron e a falha dos transmissores UHF, situações de incêndio na ISS e 
outras situações de contingência na Soyuz TMA. A tripulação principal actuou no simulador da ISS no dia 2, enquanto que a 
tripulação suplente utilizava o simulador da Soyuz TMA. As tripulações trocariam de lugares no dia 3. 





A 6 de Setembro eram finalizados todos os trabalhos de verificação e teste da Soyuz TMA-22 com o veículo a ser colocado no modo 
de armazenamento no dia seguinte até se iniciar a integração do módulo orbital. Entretanto, a 13 de Setembro e após a reunião da 
Comissão Interdepartamental para o lançamento do veículo de carga Progress M-12, foi definido o calendário de lançamentos dos 
veículos de carga e das missões tripuladas com a Soyuz TMA-22 a ser agendada para o dia 12 de Novembro e o lançamento da 
Soyuz TMA-03M a ser agendado para o dia 20 de Dezembro. A data de lançamento do Soyuz TMA-22 seria entretanto alterada para 
14 de Novembro (0414:05UTC). 


Em finais de Outubro eram realizados novos testes de iluminação dos painéis solares da Soyuz TMA-22. 
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No dia 31 de Outubro as duas tripulações chegavam ao cosmódromo Baikonur para iniciar a fase final do seu treino para a missão. 
As tripulações viajaram separadas em aviões Tupolev Tu-154 e Tupolev Tu-134. 
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No dia seguinte após a chegada a Baikonur, os cosmonautas procederam à inspecção da Soyuz TMA-22, experimentavam os fatos 
espaciais pressurizados Sokol-K V2 e os assentos individuais, além de verificarem a documentação que seria utilizada no lançamento 
e em órbita a bordo do novo veículo. Os cosmonautas procederam também à verificação do equipamento de comunicação via rádio. 
Neste dia é também iniciada a fase de treino final ao mesmo tempo que tinha lugar a reunião da Comissão Técnica Estatal onde foi 
tomada a decisão de se proceder com o abastecimento da Soyuz TMA-22 com os gases e propolentes necessários para as suas 
manobras orbitais. 
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No dia 2 de Novembro decorreu uma das muitas tradições que antecedem cada missão com os cosmonautas a içarem as bandeiras da 
Rússia, do Cazaquistão e dos Estados Unidos no pátio do Hotel Cosmonauta, onde estariam alojados até ao dia do lançamento. O 
Chefe Executivo da Roscosmos em Baikonur, Anatoli Belokon, deu as boas vindas aos quatro cosmonautas e dois astronautas, bem 
como o Chefe Executivo do Pessoal do Cosmódromo, Nikolai Avdeyev, o representante da região de Kyzlorda, Bolatbek 
Kuandykov, e o Director da TSENKI, Sergei Smirnov. 
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Na noite de 2 para 3 de Novembro a Soyuz TMA-22 era transportada para a Área 31 onde na manhã do dia 3 se iniciaria o seu 
abastecimento. No dia 3 a tripulação teve a oportunidade de estudar o programa de bordo e a documentação a bordo da Soyuz TMA- 
22, além de levar a cabo treinos físicos e de se prepararem para o lançamento. 


Após o abastecimento a Soyuz TMA-22 seria transportada para as instalações de integração, montagem e teste do MIK 254, onde se 
iniciaram as operações de processamento finais. 





A 4 de Novembro a tripulação principal recebeu formação sobre a segurança no trabalho a bordo do segmento russo da ISS e 
continuou o estudo da documentação de bordo do seu veículo espacial. Também executou tremos no simulador de acoplagem. 


Entretanto a tripulação suplente visitou alguns pontos históricos da cidade de Baikonur, depositando flores nos monumentos a Yuri 
Gagarim e a Sergei Korolev, e visitando o Museu da Cosmonáutica. 


No dia 5 de Novembro a cápsula era acoplada com o compartimento de transferência que faz a ligação física com o terceiro estágio 
do foguetão lançador 11A511FG Soyuz-FG. 
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Os desenhadores e engenheiros da Corporação S.P. Korolev RSC Energia procederam à inspecção do veículo no dia 7 de Novembro 
e de seguida foi autorizada a colocação da cápsula no interior da ogiva de protecção 11S517A3 n.º M15000-058 do foguetão 
lançador. 





O dia 8 de Novembro foi um dia dedicado à imprensa com os cosmonautas e astronauta a levarem a cabo muitas tradições do 
programa espacial russo. Os jornalistas tiveram a oportunidade de manhã de conversarem com a tripulação durante uma conferência 
de imprensa. Ainda na manhã a tripulação levou a cabo uma simulação de uma acoplagem com a estação espacial internacional, 
levou a cabo sessões de exercício físico e tremmo no simulador de gravidade zero, além de jogarem bilhar e ténis de mesa. Pela tarde 
foi cumprida a tradição do plantar de uma árvore por cada tripulantes, uma tradição iniciada em 1961 por Yuri Gagarin, e continuou 
depois o seu treino 
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O veículo 110732417 No 232 na sua configuração de lançamento foi inspeccionada pela tripulação no edifício MIK-254 a 9 de 
Novembro e nesse mesmo dia o módulo orbital foi transportada para o edifício de integração e montagem do lançador no qual foi 
integrado com o foguetão 11A511U-FG Soyuz-FG (15000-039) no dia 10. 
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O processo de integração final do foguetão lançador é feito em várias fases que decorreram a 10 de Novembro. Após se colocar em 
posição, o estágio Blok-I é acoplado ao compartimento de transferência do módulo orbital que contém a cápsula espacial. De 
seguida, procede-se à colocação do sistema de salvamento de emergência ao mesmo tempo que se prepara a parte inferior do último 
estágio para a sua ligação com o Blok-A, o estágio central do lançador. Nesta altura já os quatro propulsores laterais de combustível 
líquido estão acoplados com o estágio central. Após a montagem do sistema de emergência, todo o conjunto é elevado por um 
guindaste pesado e deslocado alguns metros, sendo colocado em posição e depois acoplado ao Blok-A. 
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No dia 10 era também realizada uma reunião da Comissão Governamental e da Comissão Técnica que tomou a decisão de autorizar 
o transporte do foguetão para a plataforma de lançamento PU-5 do Complexo de Lançamento LC1 “Gagarinskiy Start” (17P32-5). 


A reunião sumarizou os trabalhos de preparação do foguetão lançador, da cápsula 
espacial e da infra-estrutura de solo. A comissão escutou os relatórios dos gestores e 
dos gestores técnicos sobre os testes e os preparativos, além da prontidão em se levar 
a cabo a missão 


No dia 11 de Novembro pelas 0100UTC o foguetão lançador 114511U-FG Soyuz- 
FG (M15000-039) foi transportado para a plataforma de lançamento. O transporte do 
lançador é levado a cabo na horizontal sobre um vagão de caminho de ferro 
especialmente equipado com um sistema pneumático que segura o foguetão e o 
coloca na posição vertical sobre o fosso das chamas na plataforma de lançamento. 

| Desse comboio faz também parte uma carruagem com o sistema de ar condicionado e 
outros sistemas. Após ser colocado 1 na plataforma PU-S deu-se início ao primeiro dia de actividades de preparação para o 
lançamento. No mesmo dia é levada a cabo uma reunião da Comissão Governamental que aprova em definitivo a constituição da 


tripulação principal da Soyuz TMA-21, tomando também a decisão de se prosseguir com os preparativos para o lançamento do 
foguetão 11A511U-FG Soyuz-FG. 





Em Órbita — Vol.11 — N.º 118/ Dezembro de 2011 16 











Em Órbita — Vol.11 — N.º 118/ Dezembro de 2011 


A 








17 








A 


“pe 


(D 


UOoQnH-z< 


8 
CO o 


ru 


1 
ú 


:. —— — cm em 





Em Orbita — Vol.11- N.º 118 A Detenibro de 2011 


Em Orbita — Vol.1I1I —- N.º 118 / Dezembro de 2011 





E M] T E o “RE Es 
F | . 
[ 
Ê 111] 
] | Ê 
É Edom 


E 7 qro er E 
MT CS Ala 





19 


Após os técnicos terem terminado os trabalhos de colocação do lançador na plataforma de lançamento e de procederem à ligação de 
todas as condutas de fornecimento de propolentes, gases de pressurização e de fornecimento eléctrico, tiveram lugar vários testes ao 
veículo sendo também realizada uma simulação do lançamento. Tendo em conta os resultados dos testes e simulações foi decidido 
prosseguir com os trabalhos de preparação para o lançamento. 


O dia 11 foi utilizado pelas tripulações para seleccionar os itens pessoais que iriam levar na missão e realizaram treinos físicos de 
preparação para o lançamento. 


Como parte das muitas tradições que são levadas a cabo antes de cada missão, no dia 12 de Novembro o reitor da capela de S. Jorge 
— 0 Vitorioso, pose Sergius, abençoou o foguetão lançador da Soyuz TMA-22 na plataforma de lançamento. Estas bênçãos foram 
iniciadas desde 1998 após o fim da União Soviética. Neste dia 
teve lugar uma nova reunião da Comissão Estatal para o 
lançamento da Soyuz TMA-22 durante a qual se deu a aprovação 
da tripulação principal e suplente. Nesta reunião foi também 
aprovada a prontidão do foguetão lançador para a missão. Assim, 
Anton Shkaplerov (Comandante), Anatoli Ivanishin (Engenheiro 
de Voo n.º 1) e Daniel Burbank (Engenheiro de Voo n.º 2), eram 
aprovados como sendo a tripulação principal da Soyuz TMA-22, 
enquanto que Gennady Padalka, Sergei Revin e Joseph Acaba, 
eram aprovados como a tripulação suplente. Os membros das 
duas tripulações referiram também a sua prontidão para executar 
a missão. A comissão deu também luz verde para se iniciar o 
abastecimento e para se levar a cabo lançamento à hora prevista. 


Após a sua aprovação por parte da Comissão Estatal, a tripulação 
da Soyuz TMA-22 participou numa conferência de imprensa na 
qual respondeu a várias questões colocadas pelos jornalistas presentes. As questões debruçaram-se sobre os trabalhos que a 
tripulação irá levar a cabo em órbita, bem como as experiências que irão realizar. A tripulação explicou que a Expedição 29/30 terá 
várias tarefas para realizar em órbita, 
recebendo os membros da Soyuz 
TMA-03M, três veículos de carga 
Progress M, realizar actividades 
extraveiculares, levar a cabo o 
programa científico e de 
experimentação, bem como participar 
na manutenção da ISS. Durante a 
conferência de imprensa | os 
cosmonautas e astronautas 
conheceram ainda o jovem vencedor 








do concurso de desenho para crianças Maxim Baykalov, de Khakassia. Anton 
Shkaplerov agradeceu o desenho que se tornou a base do emblema da tripulação e 
desenhou ao jovem Maxim de cinco anos, que um dia se torne num grande artista ou 
pelo menos um cosmonauta! Nesta conferência de imprensa foi também salientado 
que durante a permanência em Anatoli Ivanishin irá comemorar o seu 43º aniversário 
a 15 de Janeiro e a 20 de Fevereiro Anton Shkaplerov irá comemorar o seu 40º 
aniversário. A tripulação irá também marca a 75.000” órbita da ISS em torno da 
Terra. 


A seis horas do lançamento a tripulação da Soyuz TMA-22 deixou as instalações do 
Hotel Cosmonauta onde esteve albergada, juntamente com a tripulação suplente, 
desde 31 de Outubro. Pouco depois, e ao som da música "Tpasa y zoma" (pelo grupo 
3emyrgHe) e dos aplausos dos familiares e amigos, entrava no autocarro que os levaria às instalações do edifício MIK 254. Aqui, a 
tripulação 1ria envergar os fatos espacial Sokol, apresentar-se à Comissão Estatal e entrar de novo no autocarro que os levaria para a 
plataforma de lançamento. Entretanto, a Comissão Estatal que supervisiona os preparativos para o lançamento da Soyuz TMA-22, 
deu luz verde para o abastecimento do foguetão lançador 114511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) após ter recebido os relatórios dos 
responsáveis pelos preparativos para o lançamento. 





No Cosmódromo de Baikonur começara a nevar intensamente numa situação que já não era vista num dia de lançamento há já 
muitos anos. Após envergarem os seus fatos pressurizados Sokol-KV2, os três homens dirigiram-se de imediato para o interior do 
autocarro envoltos por uma manta térmica individual que os ajudou a suportar as temperaturas baixas. A usual apresentação à 
Comissão Estatal não se realizou junto das instalações do MIK 254 realizando-se após chegarem à plataforma de lançamento e 
ingressando rapidamente no elevador que os levaria à sala de entrada para o módulo orbital da Soyuz TMA-22 que se mantinha a 
uma temperatura confortável. 
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Apesar de nevar intensamente em Baikonur, mantiveram-se as condições para que o lançamento pudesse ter lugar. As regras que 
limitam os lançamentos impõem que os foguetões Soyuz não podem ser lançados com temperaturas inferiores a -10ºC ou superiores 
a +50ºC e os ventos no solo deverão ser inferiores a 15 m/s. 





A contagem decrescente final para o lançamento teve início pelas 2015UTC do dia 13 de Novembro, iniciando-se as verificações 
dos sistemas do lançador. As baterias internas para o fornecimento de energia foram instaladas no foguetão lançador às 2014UTC e 
pelas 2045UTC a Comissão Estatal dava a luz verde para o prosseguimento das operações de lançamento. A revisão dos 
procedimentos de abastecimento do foguetão lançador iniciou-se às 2115UTC. O abastecimento do foguetão inicia-se às 0014UTC e 
às 0114UTC era finalizado o abastecimento de oxigénio líquido ao primeiro e segundo estágio do foguetão Soyuz-FG. 
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A escotilha de acesso ao interior da Soyuz TMA-22 é encerrada às 0214UTC e a verificação final dos sistemas do módulo de 
descida tem início pelas 0229UTC ao mesmo tempo que se procede à activação dos giroscópios, iniciando-se o fluxo de ar para os 
fatos Sokol, procedendo-se à pressurização da Soyuz TMA-22 e dando-se início à verificação final dos sistemas do lançador. A T-lh 
30m (0235UTC) é verificada a pressão na escotilha que separa o módulo de descida do módulo orbital. Nesta altura a tripulação 
activa o sistema de comunicações. 


O sistema de orientação inercial 
do foguetão 114511U-FG Soyuz- 
FG foi activado às 0314:04UTC e 
nesta altura inicia-se a evacuação 
da área da plataforma de 
lançamento PU-5S. O programa de 
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estavam finalizados os testes do 
módulo de descida da Soyuz 
TMA-22 ao mesmo tempo que se 
iniciam os testes de pressurização 
dos fatos Sokol-KV. O sistema de 
comando de lançamento é 
activado às 0344UTC, bem como 
o sistema de emergência. As duas 
metades da torre de serviço que 
são assim colocadas na posição de 
lançamento pelas 0350UTC. Os 
testes de pressurização dos fatos 
da tripulação são finalizados pelas 
0359UTC, na mesma altura em 
que se completa a evacuação da 
plataforma de lançamento. Nesta 
fase o sistema de emergência é 
colocado em modo automático. 
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gravadores irão registar todos os 
dados telemétricos do veículo bem 
como as conversações entre os 
cosmonautas e com o Centro de 
Controlo de Voo em Moscovo 
(TsUP). A sequência automática 
de lançamento é activada a T-6m 
l5s  (0408:49UTC) com o 
complexo de lançamento e todos 
os sistemas da Soyuz TMA-M e 
do foguetão lançador a serem 
declarados prontos para o 
lançamento. Nesta altura a “Chave 
de Lançamento” é entregue ao 


Director de Lançamento. Os sistemas de telemetria de bordo e do solo são activados a T-5m (0409:04UTC) com os sistemas de 
bordo a serem transferidos para o controlo de bordo. Os sistemas de controlo do Comandante da Soyuz TMA-22 são activados ao 
mesmo tempo que é introduzida no bunker de controlo a chave de lançamento. Por esta altura os três homens começam a consumir o 
ar proveniente dos fatos pressurizados ao encerrar as viseiras dos seus capacetes. 


Pelas 0410:49UTC deu-se a purga com nitrogénio das câmaras de combustão dos motores do primeiro e do segundo estágio. A 
energia do mastro umbilical para o 3º estágio é desligada às 0411:24UTC e às 0411:39UTC dá-se início à pressurização dos tanques 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 118 / Dezembro de 2011 2 


de propolente do foguetão lançador. Nesta altura são activados os sistemas de medição de bordo é activado e é iniciada a 
pressurização de todos os tanques do lançador com nitrogénio cinco segundos mais tarde. As válvulas de fornecimento, drenagem e 
de segurança dos tanques do lançador são encerradas às 0411:54UTC ao mesmo tempo que se termina com o abastecimento de 
oxigénio e nitrogénio. 


As 0413:04UTC o foguetão 114511U-FG Soyuz-FG começa a receber energia das suas próprias baterias, dando-se início à 
sequência automática de lançamento. Nesta altura é separada a primeira torre umbilical conectada ao lançador. O segundo braço 
umbilical para fornecimento de energia ao terceiro estágio separa-se do lançador às 0413:24UTC. A “Chave de Lançamento” é 
colocada na posição de lançamento às 0413:44UTC e entram em ignição os motores do primeiro (propulsores laterais) e segundo 
estágio, atingindo um nível de força intermédio. O segundo mastro umbilical separa-se do lançador às 0413:49UTC e as turbo- 
bombas dos motores a funcionam à velocidade de voo a T-10s (0413:54UTC). Os motores do primeiro estágio atingem a força 
máxima às 0414:03,953UTC com o veículo a abandonar a plataforma de lançamento e os quatro mastros de suporte do veículo a 
deslocarem-se para a posição de segurança. 


A tabela seguinte mostra os tempos dos diferentes acontecimentos durante o lançamento: 


O impacto no solo do sistema de emergência tiver lugar na 
Área n.º 16 localizada no Distrito de Karaganda, 
Cazaquistão. O sistema de emergência tem uma massa de 
1.935 kg. O impacto no solo terá ocorrido a 47º 18” N — 
67º 14º E. O impacto no solo dos propulsores que 
constituíram o primeiro estágio tive lugar na Área n.º 49 


Fase do lançamento 


Ignição ) 


| Separação do sistema de emergência | 1:53,38 | 
Final da queima e separação do 1º estágio 1:57,80 


Separação da carenagem de protecção 2:37,48 


Final da queima do 2º estágio 4:45,05 
Separação do 2º estágio / ignição do 3º estágio 4:47,30 





localizada no Distrito de Karaganda, Cazaquistão. O 
impacto no solo terá ocorrido a 47º 22º N — 67º 28º E. A 
carenagem de protecção acabou por cair na Área n.º 69 
localizada no Distrito de Karaganda (48º 01º N — 69º 33 


E) enquanto que o segundo estágio impactou nas Areas n.º 
306 (50º 52º N -—- 83º 00º E) e 307 (50º 54º N - 83º 16" E) 
localizada no Distrito de Altar, República de Altai (Rússia) 
— Distrito de Cazaquistão Este (Cazaquistão). A secção de 


Separação da grelha de ligação 2º / 3º estágio 4:57,05 


| Final da queima do 3º estágio | 8:44,96 | 
Separação da Soyuz TMA-22 8:48,26 ligação entre o 2º e o 3º estágio acabou por impactar na 
Area n.º 309 (50º 56" N — 83º 35” E) localizada no Distrito 


de Altai, República de Altai (Rússia) — Distrito de Cazaquistão Este (Cazaquistão). 


A Soyuz TMA-22 atingiu a órbita terrestre às 0422:52UTC e ficou 
colocada numa órbita inicial com um apogeu a 258,61 km de altitude, 
um perigeu a 200,89 km de altitude, uma inclinação orbital de 51,64º 
em relação ao equador terrestre e um período orbital de 88,80 minutos. 
Nessa altura, a ISS encontrava-se numa órbita com um apogeu a 372,4 
km de altitude, um perigeu a 418,9 km de altitude, uma inclinação 
orbital de 51,65º em relação ao equador terrestre e um período orbital 
de 92,24 minutos. A Soyuz TMA-22 inicia uma perseguição de dois 
dias à ISS ao longo dos quais são levadas a cabo algumas manobras 
orbitais que alteram os parâmetros da órbita do veículo tripulado. 


Após entrar em órbita terrestre os tripulantes executam várias tarefas 
para preparar o veículo para o voo orbital. Estas tarefas iniciam-se 
com a abertura automática dos painéis solares e das antenas de 
comunicações. De seguida procede-se com a pressurização dos 
tanques de propolente, com o enchimento dos distribuidores e a sonda 
de acoplagem é colocada em posição. Os cosmonautas podem agora 
ter acesso ao módulo orbital da Soyuz TMA mas primeiro verificam 
que não existe qualquer fuga de ar entre esse módulo e o módulo de 
regresso onde se encontram. Entretanto, são também levados a cabo 
outros testes automáticos tal como acontece com o auto-teste do 
sistema de encontro e acoplagem KURS. Os sensores angulares 
BDUS são também testados e a cápsula é colocada na atitude 
apropriada em órbita ao mesmo tempo que é colocada numa lenta 
rotação sobre o seu eixo longitudinal para evitar o aquecimento 
excessivo de um doa seus lados (após ser testado o sistema de controlo 
rotacional manual). 
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Após se verificar que não existem fugas entre o módulo orbital e o módulo de descida, a tripulação pôde então entrar no módulo 
orbital e despir os seus fatos pressurizados. Em antecipação das duas primeiras manobras orbitais, a Soyuz TMA recebe então os 
dados relativos às queimas que o seu motor terá de efectuar. Entretanto, a tripulação activa o sistema de purificação de ar SOA no 
interior do módulo orbital ao mesmo tempo que desactiva esse sistema no módulo de descida. 


A primeira manobra orbital teve lugar às 0749:09UTC do dia 14 
de Novembro durante a 3º órbita. O motor da cápsula foi 
activado durante 52,0s alterando a velocidade em 20,69 m/s. 
Após esta manobra a Soyuz TMA-22 ficou colocada numa órbita 
com um apogeu a 277,3 km de altitude, um perigeu a 215,9 km 
de altitude, uma inclinação orbital de 51,66º e um período orbital 
de 89,34 minutos. A segunda manobra orbital teve lugar também 
na 3º órbita às 0827:04UTC com o motor a ser activado durante 
88,6s e alterando a velocidade em 36,03 m/s. Após esta manobra 
a Soyuz TMA-22 ficou colocada numa órbita com um apogeu a 
341,5 km de altitude, um perigeu a 274,9 km de altitude, uma 
inclinação orbital de 51,66º em relação ao equador terrestre e um 
período orbital de 90,59 minutos. De notar que antes da execução 
destas manobras a cápsula deixa de efectuar rotações sobre o seu 
eixo longitudinal, sendo colocada de novo nesta situação após a 
segunda manobra orbital. 


A terceira manobra orbital teve lugar na 17º órbita as 

0503:18UTC com o motor a ser activado durante 6,2 s e 

alterando a velocidade em 2,00 m/s. Após esta manobra a nave espacial ficou colocada numa órbita com um apogeu a 342,2 km de 

altitude, um perigeu a 280,8 km de altitude, uma inclinação orbital de 51,64º em relação ao equador terrestre e um período orbital de 
F 90,66 minutos. 








A acoplagem com o módulo Poisk teve lugar às 0524:08UTC do 
dia 16 de Novembro sobre o Pacífico Sul. Minutos mais tarde 
ocorria a retracção da sonda de acoplagem da Soyuz TMA-22 
com os ganchos de fixação a serem encerrados de seguida. Pouco 
depois a cápsula começava a receber energia proveniente da ISS 
e procedia-se à verificação da existência de fugas entre os dois 
veículos. Finalizados os procedimentos para a verificação de 
fugas, procedeu-se à abertura das escotilhas de acesso entre os 
dois veículos pelas 0739UTC com os novos tripulantes a entrar 
na estação espacial. Após uma curta cerimônia de boas vindas 
com uma ligação em directo com o Centro de Controlo de 
Korolev, os novos residentes levaram a cabo uma pequena 
manutenção dos seus fatos espaciais pressurizados e transferiram 
uma pequena quantidade de carga para a ISS. 


O programa científico da Expedição 29/30 


Ps 
levará a cabo um programa científico que constará de 622 sessões baseadas em 43 experiências. Destas experiências, 40 já foram 
começadas em expedições anteriores e três experiências são novas (Microsputnik, Ekon-M e Vynoslivost). 


Durante a sua permanência a bordo da ISS a Expedição 29/30 


Para a implementação deste programa de pesquisa científica é necessário o transporte de 73,32 kg de carga científica, dos quais 5,44 
kg foram transportados a bordo da Soyuz TMA-22: 57,82 kg são transportados a bordo do cargueiro Progress M-13M; 3,35 kg são 
transportados pela Soyuz TMA-03M; e 6,71 kg são transportados a bordo do cargueiro Progress M-14M. Os resultados científicos 
serão trazidos de volta para a Terra pelos veículos tripulados, esperando-se que se obtenha um total de 28,09 kg de resultados (13,99 
kg são trazidos pela Soyuz TMA-02M e 14,10 kg são trazidos pela Soyuz TMA-22). 


O programa científico requer um consumo contínuo de até 200W com uma média diária de 327W. 


O programa científico requer um total de 473 horas e 50 minutos do tempo da tripulação russa em órbita. Deste total 195 horas 25 
minutos serão dispensados na fase da Expedição 29 (Anton Shkaplerov — 60h 5m; Anatoli Ivanishm — 50h 15m; Sergei Volkov — 
85h 5m) e 278 horas 25 minutos serão dispensados na fase da Expedição 30 (Anton Shkaplerov — 108h 20m; Anatoli Ivanishin — 
106h 10m; Oleg Kononenko — 63h 55m). 


Os resultados serão entregues aos investigadores principais através de kits de amostras (26), dispositivos de dados electrônicos (73) e 
dados telemétricos (70,9 Gbyte). 
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Quadro de Experiências por Área de Investigação 


Area de Pesquisa Experiências 


Sonocard, Vzaimodeystviye, Tipologia, Pnevmocard, 
Sprut-2, Poligen, Biorisk, Rastenya, Plasmida 


Tecnologia Espacial e 
Ciências dos Materiais Kristallizator, Plasma Crystal 


Biotrek, Biodegradatsia, Bioemulsiya, Zhenshen-2, 
Bacteriofag, Structura, Konstanta, Kaltsty 


nd MW-Radiometry, Rusalka, Seyner, Ekon-M 
recursos terrestres 


Ciências da Vida 


Biotecnologia espacial 


Relaksatsia, Uragan, Vsplesk, Molniya-Gamma, Tem- 


PRA e Mayak, Micsosatellite 


Vector-T, Izgib, Identifikatsiya, SLS, Sreda-MKS, 
Vynoslivost, Dalnost, Bar, Test 


a one dd BTN-Neutron, Matryoshka-R 
Cósmicos 
Programas educacionais Kulonovskiy Kristall, MAI-75, Great Start 
e humanitários 


As experiências do programa científico da Expedição 29/30 


Pesquisa Tecnológica 





e Ciências da Vida 


Sonocard — desenvolvimento de propostas para melhorar os sistemas de monitorização da saúde da tripulação utilizando 
métodos de contacto mínimo durante o período de sono. 


Vzaimodeystviye — estudo das leis comportamentais de um pequeno grupo ao longo de um voo espacial de longa 
duração. Estudo do impacto das diferenças pessoais, culturais e nacionais na percepção mútua dos membros 
da tripulação e da estrutura de grupo. Estudo da dinâmica da auto-percepção dos membros da tripulação em 
situações de stress durante as diferentes fases do voo espacial de longa duração. Estudo da dinâmica de 
grupo ao longo do voo espacial de longa duração. 


Tipologia — identificação das características de manifestações tipológicas de actividades que podem ser utilizadas para 
determinar o estado mental, predição e correcção das qualidades das tarefas profissionais levadas a cabo 
num voo espacial. 


Pnevmocard — aquisição de nova informação científica para melhorar a compreensão acerca dos mecanismos de 
adaptação do sistema cardiorrespiratório e de todo o organismo às condições de voo espacial. 


Sprut-2 — estudo da dinâmica da composição do organismo e distribuição dos meios líquidos do organismo humano num 
voo espacial de longa duração para avaliação dos mecanismos de adaptação e melhoria das medidas para 
prevenir os efeitos adversos da ausência de peso. 


Poligen — estudo das correlações entre os parâmetros de adaptabilidade das populações de Drosophila melanogaster e a 
sua estrutura genética, bem como a procura de critérios de identificação de organismos vivos mantendo a 
máxima resistência possível ao ambiente do voo espacial. 


Biorisk — acomodação e exposição de amostras passivas de materiais estruturados e de sistemas de substratos de 
microrganismos no interior do módulo de serviço da ISS. 


Rastenia — investigação para a resolução dos problemas da biologia fundamental e optimização dos modos de cultivação 
de plantas para estufas como parte de sistemas avançados de suporte de vida. 


Plasmida — investigação dos efeitos da microgravidade nos níveis de transferência e mobilização de plasmidos 
bacterianos. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 118 / Dezembro de 2011 25 


e Tecnologia Espacial e Ciências dos Materiais 


Kristallizator — estudo dos processos físicos da cristalização de proteínas para a produção de mono cristais perfeitos de 
proteinas em estruturas que possam ser utilizadas em análises estruturais por raios-x; estudo de filmes de 
biocristais de solução volumétrica em substratos utilizando o efeito epitaxi artificial; desenvolvimento de 
hardware de nova geração e de novas técnicas para cristalizar uma grande quantidade de proteinas para a 
aplicação em Biologia, Medicina, Farmacologia e Micro electrónica. 


Plasma Crystal — Estudos de fenómenos físicos em cristais de plasma a diferentes níveis de pressão de um gás imerte e 
diferentes energias de um gerador de alta frequência num ambiente de microgravidade. 


e Biotecnologia espacial 


Biotrek — estudo da correlação existente entre a alteração das propriedades genéticas, produtividade de estirpes 
recombinantes, e sua exposição a partículas espaciais pesadas. 


Biodegradatsia — investigação dos estágios iniciais de colonização das superfícies de diversos materiais por 
microrganismos nos compartimentos pressurizados da ISS. 


Bioemulsiya — desenvolvimento de tecnologias de estado moderado para a produção de biomassa de microrganismos e 
substâncias biologicamente activas para proporcionar uma produção altamente eficiente e ecologicamente 
seguras de preparados médicos, de bactérias, fermentos. 


Zhenshen-2 — obtenção de novos bioprodutores e novos genotipos de plantas com uma actividade biológica aumentada. 
Bacteriofag — estudo de como os factores do voo espacial afectam as características genéticas, médicas e de diagnóstico. 


Structura — estudo dos processos físicos da cristalização de proteinas para a obtenção de proteínas mono cristais 
perfeitas e possíveis de serem utilizados para a análise estrutural por raios-x, e identificação da sua estrutura 
nos interesses das ciências fundamentais, medicina e biotecnologia. 


Konstanta — identificação dos efeitos do ambiente do voo espacial na actividade de um modelo de um agente enzimático 
em relação a um zimolito específico. 


Kaltsiy — experiência destinada a revelar a possível causa da destruição homeostática no organismo humano que se 
manifesta da desmineralização do tecido ósseo. 


e Detecção remota dos recursos terrestres 


Seyner — teste dos procedimentos dos suportes de informação para as tripulações no segmento russo da ISS em condições 
reais para operações de pesquisa científica e de pesca levadas a cabo por embarcações nacionais e 
estrangeiras. 


Rusalka — teste dos procedimentos para determinar o conteúdo de dióxido de carbono e de metano na atmosfera terrestre 
para compreender o papel dos processos naturais e da actividade humana na formação de NL e NL. 


MW-Radiometry — desenvolvimento de métodos de detecção remota terrestre nos comprimentos de onda UHF para 
determinar a humidade do solo, parâmetros de vegetação e salinidade do mar. 


Ekon-M — determinação das possibilidades de se obter informação on-line documentada durante a visualização 
utilizando instrumentos por parte da tripulação utilizando dispositivos ópticos num voo espacial de longa 
duração a partir do segmento russo da estação espacial internacional para determinar os efeitos ecológicos 
das actividades industriais no território da Federação Russa e m outros países. 


e Pesquisa Geofísica 


Relaksatsia — tem como objectivo o estudo das reacções químicas luminescentes e dos fenômenos ópticos atmosféricos 
que ocorrem durante a interacção a alta velocidade entre os produtos da exaustão dos motores a jacto e a 
alta atmosfera terrestre, além de estudar os fenômenos ópticos que têm lugar durante a reentrada de corpos 
na alta atmosfera terrestre e as suas propriedades no ultravioleta. 


Uragan — tem como objectivo o desenvolvimento de um sistema espacial e terrestre para a prevenção de desastres 
naturais e originados pelo Homem. Experiência realizada em conjunto com a NASA. 


Vsplesk — estudo dos fenômenos sísmicos e dos fenómenos que ocorrem na crusta terrestre, na magnetosfera, na 
1onosfera e Cintura de Van Allen, e estudo da natureza física dos efeitos siísmicos no espaço próximo da 
Terra, bem como determinação da possível previsão de terramotos ao se analisar emissões de partículas de 
alta energia no espaço próximo da Terra. 
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Molniya-Gamma — estudo das emissões atmosféricas de raios gama e de radiações ópticas em condições de tempestades 
electromagnéticas e verificação excepcional da natureza de descargas atmosféricas “Sprite” e “Jet” previstas 
em teorias que referem que os Sprite e os Jet são uma quebra em altitude de electrões em movimento. 


Tenº-Mayak — estudo das condições de transmissão / recepção de sinais de rádio de onda-curta utilizando a rede mundial 
de radioamadores; determinação das características dos sinais de rádio transmitidos através de transdutores 
a bordo da ISS, a sua qualidade e distribuição espacial; determinação das acções que provocam distúrbios, 
tais como re-reflexão, zonas de sombra causadas por elementos estruturais e valor do ângulo de elevação da 
ISS. 


Microsatellite — investigação dos processos físicos durante as descargas eléctricas atmosféricas ocorridas nas 
tempestades tendo por base as observações do satélite Chibis-M. 


e Pesquisa Tecnológica 


Vektor-T — testes do desenvolvimento de procedimentos para a previsão do movimento da ISS, sistemas de orientação e 
controlo de navegação. 


Izgib — determinação do ambiente gravítico na ISS. 


Identifikatsiya — identificação das cargas dinâmicas na ISS quando diferentes operadores dinâmicos estão a funcionar na 
estação, nomeadamente a quando da acoplagem, correcções orbitais, execução de exercícios físicos, 
actividades extraveículares, etc. Investigação das condições de micro aceleração com o intuito de 
determinar os níveis de micro aceleração nas áreas que envolvem experiências tecnológicas e determinação 
dos níveis inadmissíveis. 


SLS — desenvolvimento de instrumentos e demonstração de procedimentos russos para a recepção e transmissão de dados 
através de uma linha de laser espacial. 


Sreda-MKS — estudo das características dinâmicas da ISS; determinação de parâmetros que definam a localização de 
dispositivos científicos e sensores de atitude em relação às deformações da fuselagem da estação espacial; 
determinação dos parâmetros dos distúrbios magnéticos e micro gravíticos a bordo da estação espacial. 


Vynoslivost — identificação dos efeitos dos factores de ambiente espacial na tensão, força e fatiga de amostras de 
materiais expostas. 


Dalnost — definição de alta precisão dos parâmetros orbitais da ISS utilizando sinais do sistema de tempo global GRT-2. 
Bar — desenvolvimento de um processo para detectar sinais físicos de fugas de ar nos módulos da ISS. 


Test — realização de análises químicas e microbiológicas de amostras retiradas da superficie exterior do corpo 
pressurizado em isolamentos de multicamadas e sobre esses isolamentos nas áreas de deposição de produtos 
agressivos dos sistemas de suporte de vida e componentes da atmosfera. 


e Pesquisa dos Raios cósmicos 
BTN-Neutron — clarificação dos modelos de radiação existentes em órbita. 


Matryoshka-R — investigação da situação dinâmica radiológica no Módulo de Serviço e no Módulo de Acoplagem, bem 
como medição das doses acumuladas de radiação em modelos antropomórficos e esféricos. Melhoramento 
dos métodos de dosimetria espacial e avaliação do impacto da radiação no organismo dos tripulantes da 
estação espacial durante a variação orbital da dinâmica da situação radiológica (utilização de um manequim 
equipado com uma série de sistemas e dispositivos cilíndricos contendo detectores passivos). 


e Projectos educacionais e humanitários 


Kulonovskiy Kristall — recepção de informação de vídeo do comportamento dinâmico e de estruturas formadas por 
partículas diamagnéticas numa armadilha magnética; investigação dos processos de formação das seguintes 
micro partículas electricamente carregadas: meios de poeira condensada, cristais de Coulomb e líquidos de 
Coulomb. 


MAI-75 — organizar linhas de comunicação entre utilizadores no solo e os recursos de informação na ISS; utilizar 
protocolos de Internet standard para obter recursos de informação na ISS; incluir um perfil aeroespacial de 
recursos de telecomunicações recepcionado durante a experiência no processo de treino para instituições de 
educação superior. 
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A Soyuz TMA e o foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 
Veículo Soyuz TMA (110732) 


A Soyuz TMA (TpancroprHsiá MonupyunnpoBaHHbIÁ AHTpornoMeTpHyeckHh) surge como uma versão melhorada da Soyuz TM de 
forma a permitir a sua utilização por tripulantes mais altos. As modificações básicas introduzidas no modelo TM tiveram como base 
os parâmetros antropométricos (Antropometricheskiy) dos astronautas americanos, além de aumentar o nível de protecção da 
tripulação durante o regresso à Terra ao diminuir a velocidade de aterragem e melhorando o sistema de absorção de impacto nas 
cadeiras dos ocupantes do veículo. 

Desenvolvida ao abrigo dos acordos intergovernamentais entre a Rússia e os Estados Unidos no âmbito do programa da ISS, o 
objectivo principal deste veículo é o de proporcionar um meio de salvamento à tripulação residente da ISS e o de permitir a visita 
temporária de outras tripulações. Em voo o veículo tem as seguintes tarefas: 


= Permitir a visita à ISS de uma tripulação de até três pessoas e pequenas cargas (equipamento de pesquisa, objectos 
pessoais dos tripulantes, equipamento para a estação orbital, etc.); 


«O veículo deve permanecer num estado de prontidão que permita uma descida de emergência à tripulação da estação 
orbital em caso de situação de perigo em órbita, doença de algum dos ocupantes, etc. (função de regresso assegurado do 
veículo); 


= Regresso da tripulação em visita à estação (a composição da tripulação no regresso pode ser alterada conforma a 
situação a bordo da estação espacial); 


= Regresso de carga útil juntamente com a tripulação (cargas de baixo peso e volume que pode ser o resultado das 
pesquisas levadas a cargo a bordo da estação durante a permanência da tripulação de visita à estação); 


= Eliminação de lixo e outros detritos que são colocados no Módulo Orbital e que são destruídos durante a reentrada 
atmosférica. 


| — Sistema de acoplagem; 2 — Módulo de descida; 3 — Compartimento de transferência; 4 — Módulo de instrumentação; 5 - 
Módulo de serviço; 6 — Módulo habitacional; 7 — Escotilha de aterragem; 8 — Periscópio. Imagem: RKK Energia 





A Soyuz TMA pode transportar até três tripulantes tendo uma vida útil em órbita de 200 dias, podendo no entanto permanecer 14 
dias em voo autónomo. Tendo um peso de total de 7.220 kg (podendo transportar 900 kg de combustível), o seu comprimento total é 
de 6,98 metros, o seu diâmetro máximo é de 2,72 metros e o seu volume habitável total é de 9,0 m”. Pode transportar um máximo de 
170 kg de carga no lançamento e 50 kg no regresso à Terra. A velocidade máxima que pode atingir no regresso à Terra com a 
utilização do pára-quedas principal é de 2,6 m/s, sendo a sua velocidade normal de 1,4 m/s, porém com o pára-quedas de reserva a 
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sua velocidade máxima é de 4,0 m/s e a velocidade normal será de 2,4 m/s”. Tal como o seu antecessor, o veículo Soyuz TMA é 
composto por três módulos: o Módulo Orbital, o Módulo de Reentrada e o Módulo de Propulsão e Serviço. 


Módulo Orbital (Botivoi Otsek) — Tem um peso de 1.278 kg, um comprimento de 3,0 metros, diâmetro de 2,3 metros e um 
volume habitável de 5,0 m”. Está equipado com um sistema de acoplagem dotado de uma sonda retráctil com um comprimento 
de 0,5 metros, e um túnel de transferência. O comprimento do colar de acoplagem é de 0,22 metros e o seu diâmetro é de 1,35 
metros. O sistema de acoplagem Kurs está equipado com duas antenas, estando uma delas colocada numa antena perpendicular 
ao eixo longitudinal do veículo. Este módulo separa-se do módulo de descida antes do accionamento dos retro foguetões que 
iniciam o regresso à Terra. 


Módulo de Reentrada (Spuskaemiy Apparat) — Podendo transportar até 3 tripulantes, tem um peso de 2.835 kg, um 
comprimento de 2,20 metros, um diâmetro de 2,20 metros e um volume habitável de 4,0 mº. Possui 6 motores de controlo com 
uma força de 10 kgf que utilizam N,0, e UDMH como propolentes. O Módulo de Descida permite aos seus tripulantes o uso 
dos seus fatos espaciais pressurizados durante as fases de lançamento e reentrada atmosférica, estando também equipado com o 
sistema de controlo do veículo, pára-quedas, janelas e sistema de comunicações. A aterragem é suavidade utilizando um 
conjunto de foguetões que diminui a velocidade de descida alguns segundos antes do impacto no solo. 


Durante o lançamento, acoplagem, separação, reentrada atmosférica e aterragem, o Comandante está sentado no assento 
central do módulo com os restantes dois tripulantes sentados a cada lado. 


Módulo de Propulsão e Serviço (Priborno-agregatniy Otsek) — Tem um peso de 3.057 kg, um diâmetro base de 2,2 metros e 
um diâmetro máximo de 2,7 metros. Está equipado com 16 motores de manobra orbital com uma força de 10 kgf cada, e 8 
motores de ajustamento orbital também com uma força de 10 kgf. Todos os motores utilizam N,04, e UDMH como 
propolentes. O sistema de manobra orbital possui um I.E. de 305 s. O seu sistema eléctrico gera 0,60 kW através de dois 
painéis solares com uma área de 10,70 m”. 
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* De salientar que no caso da Soyuz TM a velocidade máxima que o veículo poderia atingir no regresso à Terra utilizando o seu pára-quedas 
principal era de 3,6 m/s, sendo a sua velocidade normal de descida de 2,6 m/s. Com o pára-quedas de reserva a Soyuz TM poderia atingir uma 
velocidade máxima de 6,1 m/s, com uma velocidade normal de descida de 4,3 m/s. 
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Principais características da Soyuz THA-M 
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O foguetão 114511U-FG Soyuz-FG 


O lançador 114511U-FG Soyuz-FG (114511Y-PT Coro3-DT - DopcyHouHbIMH ToxoBkamm) é uma versão melhorada do foguetão 
HW A5S1U Soyuz-U (114511Y Coros-Y). Esta versão possui motores melhorados e sistemas aviônicos modernizados, além de 
possuir um número de componentes fabricados fora da Rússia muito reduzido. O 114511U-FG Soyuz-FG pertence à família do R-7 
tendo também tem as designações Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos Estados Unidos) e A-2 (Designação 
Sheldom). 


E um veículo de três estágios no qual o primeiro consiste em quatro propulsores laterais a combustível líquido que auxiliam o 
veículo nos minutos iniciais do voo. 
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interior da ogiva de 
protecção durante a 
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Características físicas do foguetão 11ASIIU-FG Soyuz-FG 
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O 114511U-FG Soyuz-FG é capaz de colocar uma carga de 7.420 kg numa órbita média a 193 km de altitude e com uma inclinação 
de 51,8º em relação ao equador terrestre. 





O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 
Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 1966-1074). Por 
seu lado o primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk e colocou em 
órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 114511U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 
1974, quando falhou o lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. O primeiro 
lançamento de um 11A511U-FG Soyuz-FG deu-se a 20 de Maio de 2001, tendo colocado em órbita o cargueiro Progress M1-6 
(26773 2001-021A) em direcção à ISS. 


| 
| 





* Também designado 14D22 
* Também designado 11D55 ou RD461. 
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Lançamento 
2001-021 
2001-051 


2002-045 
2002-050 
2003-016 
2003-047 
2004-002 
2004-013 
2004-040 
2005-013 
2005-036 
2006-009 
2006-040 
2007-008 
2007-045 
2008-015 
2008-050 
2009-015 
2009-030 
2009-053 
2009-074 
2010-011 
2010-029 
2010-052 
2010-067 
2011-012 
2011-023 
2011-067 


Os últimos lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão 11A4511U-FG Soyuz-FG. Este lançador é também 
utilizado para missões comerciais equipado com diferentes estágios superiores. Todos os lançamentos tiveram lugar 
desde o Cosmódromo de Baikonur. Tabela: Rui C. Barbosa. 


Data 
20-Mai-01 
26-Nov-01 


25-Set-02 
30-Out-02 
26-Abr-03 
18-Out-03 
29-Jan-04 
19-Abr-04 
14-Out-04 
15-Abr-05 
1-Out-05 
30-Mar-06 
18-Set-06 
7-Abr-07 
10-Out-07 
8-Abr-08 
12-Out-08 
26-Mar-09 
27-Mai-09 
30-Set-09 
20-Dez-09 
2-Abr-10 
15-Jun-10 
7-Out-10 
15-Dez-10 
4-Abr-11 
07-Jun-ll1 
14-Nov-11 


Hora UTC 
22:32:39.835 
18:24:11.904 


16:58:23.773 
03:11:10.857 
03:53:52.087 
05:38:03.087 
11:58:08.081 
03:19:00.080 
03:06:27.898 
00:46:25.147 
21:53:39.994 
02:30:20.076 
04:08:42.133 
17:31:14.194 
13:22:38.927 
11:16:38.922 
07:01:33.243 
12:49:18.120 
10:34:53.043 
07:14:44.923 
21:52:00.061 
04:04:36.061 
21:35:18.732 
23:10:54.810 
19:09:24.693 
22:18:20.115 
20:12:44,924 
04:14:03,953 
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Veículo 
Lançador 
K15000-001 


D15000-002 


915000-003+ 
15000-004 
15000-006? 
15000-037 
15000-683 
XK15000-009+ 
XK15000-012+ 
15000-014 
1115000-017 
1115000-018 
1[15000-023 
1115000-019 
1115000-020 
11115000-024 
11115000-026 
FO 15000-027 
FO 15000-030 
B15000-029 
B15000-031 
FO 15000-028 
B15000-032 
B15000-035 
B15000-034 
H15000-036 
H15000-037 
H15000-039 


Carga 


Progress M1-6 (36773 2001-0214) 
Progress M1-7 (26983 2001-0514) 
Kolibri-2000 (27394 2001-051C) 
Progress M1-9 (37531 2002-0464) 
Soyuz TMA-1 (27552 2002-0504) 
Soyuz TMA-2 (27781 2003-0164) 
Soyuz TMA-3 (28052 2003-0474) 
Progress M1-11 (28142 2004-0024) 
Soyuz TMA-4 (28228 2004-0134) 
Soyuz TMA-5 (28444 2004-0404) 
Soyuz TMA-6 (28640 2005-0134) 
Soyuz TMA-7 (28877 2005-0364) 
Soyuz TMA-8 (28996 2006-0094) 
Soyuz TMA-9 (29400 2006-0404) 
Soyuz TMA-10 (31100 2007-0084) 
Soyuz TMA-11 (32256 2007-0454) 
Soyuz TMA-12 (32756 2008-0154) 
Soyuz TMA-13 (33399 2008-0504) 
Soyuz TMA-14 (34669 2009-0154) 
Soyuz TMA-15 (35010 2009-0304) 
Soyuz TMA-16 (35940 2009-0534) 
Soyuz TMA-17 (36129 2009-0744) 
Soyuz TMA-18 (36505 2010-0114) 
Soyuz TMA-19 (36603 2010-0294) 
Soyuz TMA-M (37183 2010-0524) 
Soyuz TMA-20 (37254 2010-0674) 
Soyuz TMA-21 (37382 2011-0124) 


Soyuz TMA-02M (37633 2011-0234) 


Soyuz TMA-22 (37877 2011-0674) 
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As acoplagens e o regresso da Shenzhou-8 


O lançamento da Shenzhou-8 teve lugar às 2158:10UTC do dia 31 de Outubro de 2011º com o veículo a separar-se do último estágio 
do lançador às 2207:53UTC. Após a cápsula se estabelecer no seu modo operacional, após a abertura dos painéis solares, iniciou-se 
uma «perseguição» ao módulo orbital TG-1 TianGong-1 que havia sido lançado às 1316:04UTC do dia 29 de Setembro. 


A Shenzhou-8 ficou colocada numa órbita inicial com um apogeu a 329,808 km de altitude, perigeu a 200,012 km de altitude, 
inclinação orbital de 42,780º e período orbital de 89 minutos e 39,749 segundos. 


A missão de encontro e acoplagem foi conseguida através de seis fases: a) fase vectorial de longa distância; b) fase de controlo 
automático; c) fase de acoplagem; d) unidade de voo combinado; e) segunda acoplagem; f) regresso da Shenzhou-8. 


A fase vectorial de longa distância começou quando a Shenzhou-8 entrou em órbita terrestre. Orientada pelo Centro de Controlo de 
Voo, a Shenzhou-8 realizou oito manobras de transferência orbital e deslocou-se da órbita inicial para uma órbita circular com uma 
altitude média de 330 km. A cápsula chegou a um ponto a cerca de 52 km sobre o TianGon-1 numa altura determinada e iniciou as 
comunicações com o módulo. A fase de controlo automático iniciou-se com a transição da cápsula para o modo automático, 
realizando a aproximação final com várias paragens a 5 km, 400 m, 140m, 30m e contacto final com o módulo. Aqui iniciou-se a 
fase de acoplagem. Esta fase foi composta por quatro passos: captura, dissipação da energia residual, aproximação e bloqueamento 
em 15 minutos, concretizando-se uma ligação rígida entre os dois veículos formando assim uma unidade única. 


Após a finalização das manobras de aproximação e acoplagem, os dois veículos voam numa unidade combinada. Durante esta fase, 
o controlo da unidade foi levado a cabo através do TianGong-1. Esta unidade mantém-se por 12 dias, finalizados os quais iniciou-se 
uma segunda manobra de aproximação e acoplagem após a separação dos dois veículos. Na separação, a Shenzhou-8 parou a 140 
metros de distância, aproximando-se de novo e acoplando com o módulo pela segunda vez. Esta acoplagem teve como objectivo 
testar de nova a tecnologia de encontro e acoplagem, bem como testar a fiabilidade e estabilidade dos componentes do sistema. 


Às 1251UTC do dia 1 de Novembro, a Shenzhou-8 realizou a primeira manobra para elevar a altitude do perigeu. A segunda 
manobra era realizada às 0056UTC do dia 2 de Novembro e teve como função corrigir o desvio no plano orbital. Uma nova manobra 
às 0438UTC serviu para elevar a altitude do apogeu seguindo-se uma outra manobra às 0954UTC para circularizar a órbita. Pelas 
1004UTC encontrava-se a 52 km abaixo e «atrás» do TianGong-1, iniciando a fase de controlo automático. Pelas 1658UTC a 
distância entre os dois veículos era de 1.500 metros reduzindo-se para 400 metros pelas 1704UTC. Reiniciando a aproximação, a 
Shenzhou-8 encontrava-se a 242 metros e com uma velocidade de 0,48 m/s às 1715UTC, atingindo os 140 metros às 1720UTC e os 
30 metros às 1727UTC. A aproximação final foi iniciada às 1728UTC com a acoplagem a ter lugar às 1729UTC e com os dois 
veículos a ficarem firmemente ligados às 1736UTC. 


Após às 1124UTC ter recebido os comandos para a separação, a primeira separação entre a Shenzhou-8 e o TianGong-1 teve lugar 
às 1127:15UTC do dia 14 de Novembro, afastando-se até 140 metros de distância. Ao contrário do que aconteceu com a primeira 
acoplagem, a segunda acoplagem foi realizada na parte diurna da órbita dos dois veículos com o intuito de testar o sistema de 
sensores nestas condições. Após um breve período no qual os dois veículos se mantiveram a uma distância constante, a Shenzhou-8 
iniciou a sua segunda aproximação ao módulo orbital. A segunda acoplagem teve lugar com sucesso às 1030UTC. 





ú i no 8 o ' Eds 
Para mais referências sobre esta missão, consultar o n.º 117 do Boletim Em Orbita. 
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Esta segunda manobra abre assim caminho para a realização de duas novas missões no próximo ano. O primeiro lançamento, a 
Shenzhou-9, deverá ter lugar em Março ou Abril de 2012 e o segundo, a Shenzhou-10, deverá ter lugar em Setembro ou Outubro. 
Pelo menos uma destas missões será tripulada e poderá transportar a primeira taikonauta chinesa. 





Após se separar novamente do TianGong-1 às 1030UTC do dia 16 de Novembro, a Shenzhou-8 procedeu a manobras de orientação 
antes de reentrar na atmosfera, fazendo a sua manutenção orbital de acordo com os parâmetros necessários durante o processo de 
forma a garantir o nodo de ascensão correcto 
para o seu regresso e aterragem em segurança. 
A manobra de retrotravagem teve lugar às 
1045:21,047UTC do dia 17 de Novembro. A 
separação do módulo de propulsão e serviço 
ocorreu às 1107UTC e a aterragem teria lugar 
às 1132:30UTC. O módulo orbital permanece 
em órbita. O local de aterragem estava 
localizado a 42º20'35"N — 111º16'15"E, numa 
área das planícies de Amu Gulang (Siziwang) 
na parte Norte do condado de Hongger na 
Mongólia Interior. Já as anteriores missões 
Shenzhou haviam aterrado nesta região que é 
escassamente povoada e que não possui muitas 
árvores ou formações naturais que possam 
á causar problemas durante os procedimentos de 
| e f aterragem. 
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e O o MA Após chegar junto da cápsula, a equipa de 
EA Ê Je nelas no recolha procedeu a uma série de inspecções e 
CC recolheu dados do veículo. Os equipamentos de 
incubação que estavam localizados no interior da Shenzhou-8 foram removidos com cuidado do seu interior e enviados de seguida 
para Pequim. Estas incubadoras continham experiências conjuntas entre a China e a Alemanha. Posteriormente a Shenzhou-8 seria 


enviada para Pequim via caminho-de-ferro, onde chegaria no dia 19 de Novembro. 
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O regresso da Soyuz TMA-02M 


A Soyuz TMA-02M tripulada por Sergei Alexandrovich Volkov (Comandante), Satochi Furokawa e Michael Edward Fossum, 
regressou à Terra a 22 de Novembro de 2011. O regresso decorreu normalmente e sem qualquer problema com a aterragem a ter 
lugar às 0226UTC. 


SOTUL TA UNDOCHIAO SEQUENCE SOTUZ THA UNDOCKINO SEQUENCE 








| Step do crew enters soyuz fes [o Chógeg USAS Sometor SRA Stop 2; habóhes closing fi e Sao à - toh Caio ini 


FOTUZ THA UNDOCKINO SEQUENÇE 





| Step 3º cosmoanáuts donmima state de Cia China - PIAS ei bas Stop & undockirng pafisr 3 hours] E Bs disto - MAPS Cosée DO 


O regresso à Terra das tripulações da Soyuz TMA inicia-se O controlo de atitude foi entregue ao Centro de Controlo de 


com a entrada dos cosmonautas na cápsula envergando os Korolev às 2205UTC do dia 21 de Novembro e de seguida 
seus fatos de trabalho. De seguida procede-se dO | iniciou-se a manobra da ISS para a colocar na atitude correcta 
encerramento das escotilhas de ambos os veículos e depois para a separação. No interior da Soyuz TMA-02M a tripulação 
executa os testes para verificar a não existência de fugas nos seus 
fatos espaciais pressurizados e procedendo à despressurização do 
módulo orbital em 150 mmHg para verificar a integridade da 
escotilha entre esse módulo e o módulo de descida. 


os cosmonautas no interior da Soyuz TMA envergam o 
conjunto anti-gravidade e os seus fatos espaciais 
pressurizados. Estando tudo a postos dá-se a separação entre 
os dois veículos. 





Em preparação para o regresso à Terra, a tripulação envergou o 
fato angi-G Kentvar por debaixo dos fatos espaciais pressurizados Sokol. O vestuário Kentvar é um fato de protecção que consiste 
de calções, polaimas, cuecas, meias e um casaco, que agem como uma contra-medida para distúrbios circulatórios, previne a 
sobrecarga de um tripulante durante a descida e aumenta a tolerância ortostática durante a adaptação após o voo. Os tripulantes são 
também aconselhados a ingerirem fluidos com aditivos SOYUZ THA REENTRY PROFILE 
de electrólitos para preparar os seus corpos para os A 
rigores do regresso. Estes fluidos são constituídos por 
três tabletes de cloreto de sódio ao pequeno-almoço e 
após o almoço, juntamente com 300 ml de fluído e duas 
pastilhas durante a refeição a bordo da Soyuz TMA 
antes da retro travagem. 


Os três tripulantes dedicaram especial atenção à 
colocação do cinto médico com sensores, assegurando- 
se de um bom contacto entre os sensores e o corpo. 
Durante os preparativos para o regresso, antes da 
reentrada atmosférica, os tripulantes sentam-se 
confortavelmente nos assentos Kazbek, apertam os 
cintos de segurança e asseguram-se de um contacto Tere 


Justo entre o corpo e os assentos. Piada ma ii 
a . é à ; : PRERIE MEOICIRE SERESTA AM 
A estação espacial internacional entrava em derive livre PHS RL LARES ERAS 


entre as 2256UTC e as 2301UTC preparando assim a Eliana 
separação da Soyuz TMA-02M que ocorria às 
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2300:08UTC, terminando assim a Expedição 29 e iniciando a Expedição 30. O controlo da ISS voltaria a parte norte-americana 
pelas 0240UTC do dia 22 de Novembro. Entretanto, cinco minutos depois da separação dava-se início ao teste RODK (Controlo de 
Atitude Manual por Modo Digital). A primeira queima de separação manual ocorre entre cerca de 15 a 20 metros (a queima teve 
uma duração de 10 segundos e alterou a velocidade em 0,35 m/s), iniciando um modo estacionário a cerca de 50 metros para o início 
do teste RODK que teve início às 2305UTC. A segunda queima de separação manual teve lugar pelas 2310UTC (a queima teve uma 
duração de 20 segundos e alterou a velocidade em 0,70 m/s) com 
EGOR PPA REDRPEEA PPA dois propulsores DPO-B1. este teste teve como objectivo testar o 
controlo de atitude manual por modo digital do segundo veículo 
Soyuz TMA com controlo digital. O RODK fornece um controlo 
de atitude LVLH (Local Vertical-Local Horizontal). 
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A manobra de Feita DE teve lugar às 0132:20UTC e teve uma duração de 4 minutos e 16 segundos, terminando às 
0136:37UTC. Esta manobra originou uma variação de 115,2 m/s na velocidade da Soyuz TMA-02M que iniciava assim a descida. 
Os três módulos separam-se de forma simultânea às 0159:13UTC com a separação a ter lugar a cerca de 140 km de altitude. Após a 
separação dos três módulos, o módulo de propulsão e instrumentação é colocado numa ângulo de -78,5º em relação ao eixo de 
referência. Nesta posição, e caso este módulo não se tivesse separado do módulo de descida, o calor da reentrada iria derreter as 
ligações entre os dois módulos. A reentrada atmosférica iniciava-se às 0205:05SUTC a uma altitude de 101,6 km e com uma 


velocidade de cerca de 170 m/s. 
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A fase de orientação iniciou-se a uma altitude de 81,1 km pelas 0203:50UTC. O primeiro sinal da reentrada atmosférica surge 
quando as partículas de poeira começam a assentar no módulo de descida. A partir desta altura os três elementos têm de prestar 
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atenção pois as cargas gravíticas começam a aumentar rapidamente. A bordo a sensação da força gravítica no corpo vai-se 
instalando, tornando os corpos mais pesados e dificultando a respiração e a fala. Estas são sensações normais e os tripulantes são 
aconselhados a lidarem com elas calmamente. Muitos cosmonautas sentem a sensação de um alto na garganta, mas isto não é caso 
para ficarem nervosos, pios esta é uma sensação frequente e não deve ser contrariada. A melhor solução é “tentar não engolir e falar 
nesta altura”. Os tripulantes devem prestar atenção à função visual e, caso ocorra algum distúrbio, criar uma tensão adicional de 
pressão abdominal e nos músculos das pernas. Os três tripulantes sentiram os efeitos máximos da desaceleração pelas 0208:50UTC e 


a uma altitude de 33,3 km. 


A abertura dos pára-quedas é ordenada a uma altitude de 10,8 km (0210:43UTC). Dois pára-quedas piloto (de 0,62 m” e 4,5 m) 
extraem o pára-quedas de travagem com uma área de 16 m”. Este pára-quedas reduz a velocidade de descida de 230 m/s para 80 m/s 
e auxilia na estabilização da cápsula ao original uma ligeira rotação da mesma. O pára-quedas de travagem acaba por se separar com 
a abertura do pára-quedas principal (518 m?) que reduz a velocidade de descida para 7,2 m/s. Inicialmente, a Soyuz TMA-02M 
encontrava-se suspensa com um ângulo de 30º em relação ao horizonte, colocando-se na vertical pouco antes da aterragem. 





Durante as diferentes fases de abertura dos pára-quedas, os tripulantes sentem alguns «abanõdes» no interior do módulo de descida. 
Estes não devem estar preocupados, mas devem estar preparados para o facto de que aquando da abertura do pára-quedas principal 
na posição assimétrica, ocorrem movimentos de balanço e de rotação que podem original irritações vestibulares. É assim importante 
manter os sistemas de fixação bem apertados na pélvis e no arco peitoral. A irritação vestibular pode ocorrer em diferentes formas 
tais como vertigens, hiperidrose (transpiração anormalmente aumentada), ilusões posturais, desconforto geral e náusea. Para prevenir 
a irritação vestibular a tripulação deve limitar os movimentos da cabeça e dos olhos, bem como fixar a visão em objectos imóveis. 








-. .- “E o 


a a! pe, Mesmo antes da aterragem (que é 
PF suavizada pela ignição de seis 
PE motores sólidos que se encontram 
* por detrás do escudo térmico 
entretanto descartado), a tripulação 
deve se preparar para o impacto 
com o solo. Os seus corpos devem 
estar fixos ao longo da superficie 
dos assentos personalizados. A 
velocidade de aterragem é de cerca 
de 9,9 m/s. A aterragem teve lugar 

às 0225:06UTC. 


A tripulação não se deve levantar de 
| imediato após a aterragem. São 
à assim aconselhados a permanecer 
A no interior sentados nos assentos 
| Kazbek durante alguns minutos e 
t À O a somente depois se devem levantar. 

Ao se levantarem, devem limitar os 

Ed movimentos da cabeça e dos olhos 

LA para evitar assim movimentos 

excessivos, procedendo de forma 

calma e lenta. Os seus corpos não se devem adaptar à gravidade terrestre na posição vertical de forma muito rápida. Para tal são 

colocados em assentes reclináveis logo após serem removidos do interior do módulo de descida. Mais tarde são transportados para 
uma tenda médica ou de imediato para um helicóptero que os transportam para um local seguro. 





Após a aterragem os três homens foram transportados para Kustanai onde foram recebidos numa cerimónia protocolar. 


A missão da Soyuz TMA-02M teve uma duração de 167 dias 6 horas 12 minutos e 25 segundos. 
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A tripulação da Soyuz TMA-02M 


A tripulação principal da Soyuz TMA-02M foi composta 
pelo cosmonauta russo Sergei Alexandrovich Volkov 
(Comandante da Soyuz TMA-02M e Engenheiro de Voo 
da ISS na Expedição 28 e 29), pelo cosmonauta japonês 
Satochi Furokawa (Engenheiro de Voo n.º 1 da Soyuz 
TMA-02M e Engenheiro de Voo da Expedição 28 e 29), e 
pelo astronauta norte-americano Michael Edward Fossum 
(Engenheiro de Voo n.º 2 da Soyuz TMA-02M, 
Engenheiro de Voo da Expedição 28 e Comandante da 
Expedição 29). Por seu lado, a tripulação suplente era 
composta pelos cosmonautas russos Oleg Dmitriyevich 
Kononenko, pelo cosmonauta holandês André Kuipers e 
pelo astronauta norte-americano Donald Roy Pettit. 
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Sergei  Alexandrovich  Volkov  (Cepreá 


AJsekxcaHIpoBHY BoJkoB) — Sergei Alexandrovich 
Volkov, Comandante da Soyuz TMA-02M, nasceu a 1 de 
Abril de 1973 na cidade de Chuguev, Região de Kharkov 
- Ucrânia. O seu pai, Alexander Alexrandrovich Volkov 
nascido em 1948, é Herói da União Soviética e Piloto- 
Cosmonauta, sendo Coronel reformado da Força Aérea 
Russa. A sua mãe é Anna Nikolayevna Volkova (Volik), 
livreira, nascida em 1950. 


Em 1995 Sergei Volkov formava-se na Escola de Aviação 
Superior de Pilotos de Tambov 'M. M. Raskov', 
especializando-se em Comando de Aviação Táctica de 
Bombardeamento. Os seus principais passatempos são o 
ténis, windsurf, leitura e visitar museus. 


Desde 5 de Março de 1996 fo1 piloto e desde 30 de Abril 
de 1996 até ser nomeado para o Corpo de Cosmonautas 
serviu como assistente de comandante do esquadrão aéreo 
de controlo e transmissão, tendo pilotado os aviões L-29, 
L-39, Tu-134 e IL-22, com um tempo total de voo de 350 
horas. Foi classificado como Piloto Militar de 3º Classe. 


A 26 de Dezembro de 1997 foi nomeado como candidato 
a cosmonauta no Centro de Treino de Cosmonautas "Yuri 
A. Gagarin'. Entre Janeiro de 1998 e Novembro de 1999 
frequentou o tremo geral de cosmonauta e a 1 de 
Dezembro de 1999 foi classificado como Cosmonauta- 
Teste. 


Em Janeiro de 2000 participou no treino espacial como 
membro de uma equipa inserida no programa da estação 
espacial internacional. 


Entre Setembro de 2001 e Fevereiro de 2003 levou a cabo 
sessões de treino como Comandante da Soyuz TMA (sigla 
'Eridan”) e como Piloto da ISS incluído na tripulação 
suplente da Expedição 7 juntamente com o cosmonauta 
Sergei Krikalev e o astronauta Paul Richardson (sendo 

substituído em Março de 2002 por John Phillips). Após o 
desastre com o vaivém espacial Columbia, entre Fevereiro e Outubro de 2003, tremou juntamente com Sergei Krikalev e John 
Philhps incluído na tripulação principal da ISS, que seria lançada na missão STS-114. Em Setembro de 2003 esta tripulação havia 
suspendido do seu treino devido às alterações no programa de voo da missão STS-114. 





Em Fevereiro de 2004 foi incluído na tripulação principal da Expedição 11 e retomou o seu treino. Esperava-se que fosse lançado na 
missão STS-121, porém em Janeiro de 2005, foi decidido incluir o astronauta da ESA Thomas Reiter na Expedição 11. Devido a 
este facto, foi retirado da tripulação da Expedição 11 e cessou o seu treino. 


Em finais de Julho de 2005 foi inserido na equipa de cosmonautas designados para as Expedições 15, 16 e 17. A 15 de Agosto de 
2005 reiniciou as sessões de treino no Centro de Treino de Cosmonautas. 


Desde 13 de Fevereiro de 2006 começou os treinos como membro da tripulação suplente da Expedição 10. A 30 de Março de 2006, 
foi suplente da tripulação da Soyuz TMA-8. Em Maio de 2006, e por uma decisão da agência espacial russa Roscosmos, do Centro 
de Treino de Cosmonautas "Yuri Gagarin! e da Corporação RKK Energia 'Sergei Korolev', foi nomeado como Comandante da 
Expedição 17, juntamente com Oleg Kononenko. 


Entre 2e 10 de Junho de 2006 participou em sessões de tremo em Sevastopol (Ucrânia) nas quais foram simuladas amaragens. 
Nestas sessões também participaram o cosmonauta Oleg Kononenko e o astronauta Daniel Tam. Em Agosto, e por decisão da 
Roscosmos e da NASA, foi nomeado como Comandante da Expedição 17 e da Soyuz TMA-12. Esta nomeação seria aprovada pela 
Comissão Interdepartamental da Roscosmos a 6 de Novembro de 2007. 


O primeiro voo espacial de Sergei Volkov decorreu entre 8 de Abril e 24 de Outubro de 2008 como Comandante da Expedição 17 e 
da Soyuz TMA-12. Durante o voo levou a cabo dois passeios espaciais a 10 de Julho (6 horas e 18 minutos) e a 15 de Julho (5 horas 
e 54 minutos). A sua missão espacial teve uma duração de 198 dias 16 horas 20 minutos e 31 segundos. Sergei Volkov foi o 472º ser 
humano e o 101º cosmonauta russo (juntamente com Oleg Kononenko) a levar a cabo um voo espacial orbital. 
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Em Abril de 2009 era anunciado que Sergei Volkov havia sido designado para a tripulação suplente da Soyuz TMA-20. Em Julho 
desse ano foi revelado que havia sido nomeado para a tripulação principal da Expedição 28. A 7 de Outubro a sua nomeação foi 
confirmada pela NASA. 


A 26 de Abril de 2010, e durante uma reunião da Comissão Interdepartamental da Roscosmos para a selecção de cosmonautas e sua 
nomeação para as tripulações espaciais, foi classificado como Cosmonauta do Destacamento de Cosmonautas do Centro de Treino 
de Cosmonautas "Yuri Gagarin". Entre 20 de Janeiro e 2 de Fevereiro de 2010, S. Volkov participou numa sessão de tremmos de 
sobrevivência juntamente com Ronald Garan e Michael Fossum. O treino foi realizado numa floresta perto de Moscovo. 


A 14 de Dezembro de 2010, juntamente com o cosmonauta Oleg Kononenko e com o astronauta Ronald Garan, participou num 
exame de treino no simulador da Soyuz TMA no Centro de Treino de Cosmonautas. No dia seguinte a mesma tripulação participou 
num exame de treino no simulador da secção russa da ISS. 


A 17 de Setembro foi aprovado como Comandante Suplente da Soyuz TMA-M, sendo a nomeação confirmada a 21 de Setembro. 


Durante o lançamento da Soyuz TMA-M a 7 de Outubro 
de 2010, serviu como Comandante Suplente. 


A missão Soyuz TMA-02M foi a 2º missão espacial 
orbital de Serguei Volkov que se torna assim no 320º ser 
humano e no 67º cosmonauta russo a realizar duas 
missões espaciais orbitais. 


Satochi Furokawa (F)ll Bê) — Satoshi Furukawa 
nasceu a 4 de Abril de 1964 na cidade de Yokohama, 
Kanagawa, Japão. 


Recebeu um doutoramento em Medicina pela 
Universidade de Tóquio em 1989 e em Ciências Médicas 
pela mesma universidade em 2000. Os seus passatempos 
favoritos são o basebol, o bowling, música e viajar. 


Entre Junho de 1989 e Junho de 1990 trabalhou como 
médico no Departamento de Cirurgia na Universidade de 
Tóquio, bem como no Departamento de Anestesologia no 
Hospital Geral de Tóquio. Entre Junho de 1990 e Junho de 
1991 trabalhou como médico no Departamento de 
Cirurgia no Hospital Central da Prefeitura de Ibaraki. 
Entre Junho de 1991 e Abril de 1994 trabalhou como 
cirurgião no mesmo hospital. Entre 1994 e 1997 trabalhou 
como cirurgião em diferentes hospitais e prefeituras. 


Desde Junho de 1997 Furukawa trabalhou no 1º 
Departamento de Cirurgia na Universidade de Tóquio. A 
I0 de Fevereiro de 1999 foi seleccionado pela então 
NASDA (National Space Development Agency of Japan) 
como candidato a astronauta. Entre Abril de 1999 e 24 de 
Janeiro de 2001 frequentou o treino geral de astronauta da 
NASDA na cidade de Tsukuba, sendo no final certificado 
como astronauta. A partir de 5 de Julho de 1999 
participou numa semana de treino marítimo no Mar Negro 
em Kudepsta, juntamente com cosmonautas russos. Entre 
26 de Agosto e 6 de Setembro de 2002, esteve inserido no 
treino no Centro Europeu de Astronautas, Colónia - 
Alemanha, ao abrigo dos programas de cooperação no 
âmbito do programa da estação espacial internacional. Em 
Janeiro e Março de 2003 participou numa segunda sessão de treino no módulo Kibo, e de Julho a Setembro desse mesmo ano 
participou em sessões de tremo nos simuladores da Soyuz TMA na Rússia. Em Novembro de 2003 esteve associado ao 
desenvolvimento dos procedimentos de acoplagem do módulo Kibo com a ISS relacionados com as actividades extraveiculares. Em 
Junho de 2004 iniciou sessões de treino no Centro Espacial Johnson, Houston - Texas. 





A 10 de Fevereiro de 2006 foi certificado pela NASA como Especialista de Missão e designado para o Departamento de Robótica do 
Corpo de Astronautas no Centro Espacial Johnson. Após a certificação permaneceu em Houston para levar a cabo operações 
relacionadas com os procedimentos de pré-lançamento do Japan Experimental Module — JEM. A 24 de Maio de 2008 a JAXA 
anunciava um acordo preliminar entre os participantes no programa da ISS, além de anunciar a designação de Furukawa para a 
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tripulação suplente de Expedição 22 para a ISS. A 17 de Dezembro era anunciado que Furukawa 1ria participar numa missão de seis 
meses na ISS a partir da Primavera de 2011. Em Julho de 2009 foi anunciado que havia sido designado para a tripulação suplente da 
Expedição 26 e para a tripulação principal da Expedição 28. A 7 de Outubro a sua nomeação era confirmada pela NASA. 


A 19 de Dezembro de 2009, e por decisão da Comissão Interdepartamental da Roscosmos, Furukawa era aprovado como Engenheiro 
de Voo n.º 1 para a tripulação suplente da Soyuz TMA-17 e para a Expedição 22/23. A 24 de Novembro de 2010, juntamente com o 
cosmonauta Anatoli Ivanishin e com o astronauta Michael Fossum, era aprovado no treino de formação no simulador dos veículos 
Soyuz TMA. A 25 de Novembro a tripulação era aprovada nos treinos do simulador da secção russa da ISS. A 26 de Novembro era 
aprovado como membro da tripulação suplente da Soyuz TMA-20, sendo confirmado a 14 de Dezembro. 


Esta foi a primeira missão espacial de Satoshi Furukawa que se torna assim no 520º ser humano e no 9º astronauta japonês a realizar 
uma missão espacial orbital 


Michael Edward Fossum -— Michael Edward 
Fossum nasceu a 19 de Dezembro de 1957 em Sioux 
Falls, Dacota do Sul, mas cresceu em McAllen, Texas. Os 
seus passatempos favoritos são as actividades familiares, 
motociclismo e campismo. O principal passatempo é o seu 
cargo de Chefe Escuteiro num Agrupamento. 


Em 1976 finalizou os estudos na Escola Secundária de 
McAllen, Texas, ingressando depois na Universidade 
A&M Texas, onde terminou o seu bacharelato em 
Engenharia Mecânica em 1980. No ano seguinte obtinha o 
mestrado em Engenharia de Sistemas pelo Instituto de 
Tecnologia da Força Aérea e em 1997 obtinha um novo 
mestrado em Ciências Físicas (Ciências Espaciais) pela 
Universidade de Houston-Clear Lake. 


Fossum recebeu a sua comissão na Força Aérea dos 
Estados Unidos a partir da Universidade A&M Texas em 
Maio de 1980. Após a finalização dos seus trabalhos de 
graduação no Instituto de Tecnologia da Força Aérea em 
1981, foi designado para o Centro Espacial Johnson da 
NASA onde apoiou as operações do vaivém espacial 
desde a missão STS-3. Foi seleccionado para a Escola de 
Pilotos de Teste da Força Aérea na Base Aérea de 
Edwards, Califórnia, onde se formou em 1985. Após a sua 
graduação, Fossum serviu na Base Aérea de Edwards 
como Engenheiro Teste de Voo no Esquadrão de Teste do 
F-16, trabalhando numa variedade de estruturas de voo, 
sistemas aviónicos e programas de desenvolvimento de 
armamento. Entre 1989 e 1992 serviu como Gestor de 
Testes de Voo no Destacamento 3 no Centro de Testes da 
Força Aérea. Fossum demitiu-se do serviço activo em 
1992 para trabalhar para a NASA e reformou-se como 
Coronel das Reservas da Força Aérea dos Estados Unidos 
em 2010. Acumulou mais de 1800 horas de voo em 35 
tipos distintos de aeronaves. 


Em Janeiro de 1993 Fossum começou a trabalhar na 
NASA como engenheiro de sistemas. As suas principais 
responsabilidades eram a avaliação da cápsula russa 
Soyuz para ser utilizada como veículo de emergência para a nova estação espacial. Mais tarde em 1993, Fossum foi seleccionado 
para representar o Directorado das Operações da Equipa de Voo num extensivo programa de reformulação da estação espacial 
internacional. Após esta função, continuou o seu trabalho para o mesmo directorado na área das operações de montagem. Em 1996, 
Fossum apoiou o Corpo de Astronautas como assistente técnico para o vaivém espacial, dando apoio nas revisões de desenho e 
gestão. Em 1997, serviu como Engenheiro Teste de Voo do X-38, um protótipo de um veículo de emergência para a ISS, que na 
altura estava a ser desenvolvido pelo Directorado de Engenharia da NASA e a ser testado em Dryden. 





Seleccionado pela NASA para astronauta em Agosto de 1998, frequentou um curso de candidato a astronauta que incluiu sessões de 
orientação, sessões técnicas e científicas, uma instrução intensiva nos sistemas do vaivém espacial e da estação espacial 
internacional, treino fisiológico, sessões de treino de pilotagem do T-38, bem como técnicas de sobrevivência em diversos cenários. 
Previamente Fossum serviu no Corpo de Astronautas no desenvolvimento de software de voo para a estação espacial. Como Capsule 
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Communicator (CAPCOM) no Controlo de Missão em Houston, Fossum apoiou diversas missões, sendo o CAPCOM principal para 
a Expedição 6. 


Esta será a terceira missão espacial de Michael Fossum. O seu primeiro voo espacial teve lugar entre 4 e 17 de Julho de 2006 na 
missão STS-121, a missão que viu os vaivéns voltar ao espaço após o desastre do Columbia. A missão teve uma duração de 12 dias 
18 horas 37 minutos e 54 segundos. Nesta missão a tripulação procedeu ao teste de novos equipamentos para aumentar a segurança 
do vaivém espacial, transportando também mantimentos e experiências para a ISS. Michael Fossum e Piers Sellers executaram três 
passeios espaciais nos quais removeram e substituíram um cabo que fornecia energia, e ligações de comandos, dados e vídeo para o 
sistema de transporte da ISS. Michael Fossum foi o 441º ser humano e p 274º astronauta dos Estados Unidos (juntamente com Lisa 
Marie Caputo Nowak e Stephanie Diana Wilson) e levar a cabo um voo espacial orbital. 


A segunda missão de Michael Fossum decorreu entre 31 de Maio e 14 de Junho de 2008 na missão STS-124. Esta missão logística à 
ISS transportou o Japanese Experiment Module-Pressurized Module (JEM-PM) e o Japanese Remote Manipulator System. Fossum 
acumulou mais 20 horas e 32 minutos de tempo de actividade extraveícular em três passeios espaciais para a manutenção da ISS e 
para preparar o módulo Kibo. Esta missão teve uma duração de 13 dias 18 horas 13 minutos e 7 segundos, acumulando um total de 
26 dias 12 horas 51 minutos e 1 segundo de tempo de voo espacial. Michael Fossum foi o 283º ser humano e o 197º astronauta dos 
Estados Unidos a realizar duas missões espaciais orbitais. 


Esta foi a 3º missão espacial orbital de Michael Fossum, tornando-se assim no 180º ser humano e no 137º astronauta dos Estados 
Unidos e levar a cabo três missões espaciais orbitais. 
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Lançamentos orbitais em Novembro de 2011 


Em Novembro de 2011 foram levados a cabo 9 lançamentos orbitais dos quais um foi tripulado. No total colocaram-se em órbita 13 
satélites. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Novembro de 2011 foram realizados 4827 lançamentos orbitais, 367 
lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 7,6% do total e a uma média de 7,1 lançamentos por ano neste mês. É 
no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (476 lançamentos que correspondem a 9,9% com uma média de 
9,2 lançamentos) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (286 lançamentos que correspondem a 5,9% 
com uma média de 5,5 lançamentos). 
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Novos satélites de navegação GLONASS 


O primeiro lançamento de um foguetão da família Soyuz após o desaire com o lançamento de um foguetão 11A511U Soyuz-U que 
resultou na perda do veículo de carga Progress M-12M, teve lugar a 2 de Outubro de 2011 com um foguetão 14414-1B Soyuz-2- 
1B/Fregat a colocar em órbita um novo satélite de navegação Uragan-M para a rede de navegação GLONASS. 


A rede GLONASS 


O sistema GLONASS (TJIJOHACC - TI'mo6amnHas HaBHrarHoHHas criyTHHKOBAS cucrema - GLObalnaya NÁvigationnaya 
Sputnikovaya Sistema) é um sistema de radionavegação por satélite que permite a um número ilimitado de utilizadores obterem 
dados de navegação tridimensionais sobre quaisquer condições atmosféricas, medição de velocidade e dados de temporização em 
qualquer zona do globo ou do espaço junto à Terra. 


O sistema GLONASS permite a gerência do tráfego 
naval e aumento da segurança, serviços de cartografia e 
geodesia, monitorização do transporte pelo solo, 
sincronização das escalas de tempo entre diferentes 
objectos, monitorização ecológica e organização de 
operações de busca e salvamento. 


O sistema GLONASS é dirigido para o Governo da 
Federação Russa pelas Forças Espaciais Russas 
(operador do sistema) e providencia beneficios 
significativos às comunidades de utilizadores civis 
através de várias aplicações. O sistema GLONASS 
possui dois tipos de sinais de navegação: o sinal 
standard de navegação precisa (SP) e o sinal de 
navegação de alta precisão (HP). Os serviços de 
temporização e posicionamento pelo sinal SP estão 
disponíveis a todos os utilizadores civis de um modo 
continuo, sendo fornecidos em todo o planeta e 
providenciando a capacidade de obter uma localização 
horizontal com uma precisão de entre 57 metros a 70 
metros (probabilidade de 99,7%) e uma precisão de localização vertical de 70 metros (probabilidade 99,7%). A precisão da medição 
dos componentes dos vectores de velocidade é de 15 cm/s (probabilidade de 99,7%). Estas características podem ser 
significativamente melhoradas utilizando modos de navegação diferencial e métodos especiais de medição. 





Para obter dados de localização tridimensional, medições de velocidade e dados de temporização, o sistema GLONASS utiliza sinais 
rádio que são continuamente transmitidos pelos satélites. 


Nas versões iniciais, cada satélite transmite dois tipos de sinais (SP e HP). O sinal Ll de SP tem um acesso múltiplo na frequência 
de divisão em banda L: Ll = 1602 MHz + n * 0,5625 MHz, onde “n” é o número do canal de frequência (n = 1, 2, 3,...). Isto 
significa que cada satélite transmite um sinal na sua própria frequência que difere de outras frequências de outros satélites. Porém, 
alguns satélites possuem as mesmas frequências mas esses satélites estão localizados em posições antipodais dos planos orbitais e 
não aparecem no mesmo horizonte do utilizador. O receptor GLONASS recebe automaticamente os sinais de navegação de pelo 
menos quatro satélites e mede as suas pseudo-localizações e velocidades. Simultaneamente selecciona e processa a mensagem de 
navegação dos satélites. O computador do GLONASS processa todos os dados e calcula três coordenadas, três componentes de 
velocidade e o tempo preciso. 


O sistema GLONASS é composto por duas partes principais: a constelação de satélites GLONASS e o complexo de controlo 
terrestre. A constelação de satélites GLONASS (fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev)' completa é composta por 
24 veículos em órbita, distribuídos por três planos orbitais cujos nodos ascendentes estão localizados a 120º de cada um. Cada plano 
orbital possui oito satélites com argumentos de latitude separados em 45º. Para além disso os planos estão separados 15º em latitude. 


Cada satélite GLONASS opera numa órbita circular com uma altitude de 19.100 km e uma inclinação orbital de 64,8º, completando 
cada satélite uma órbita em 11 horas e 15 minutos. O espaçamento entre as órbitas é determinado para que um minimo de cinco 
satélites esteja no horizonte de cada utilizador em qualquer parte do globo terrestre. Com uma geodesia adequada a constelação 
GLONASS permite uma navegação global e contínua. Cada satélite transmite um sinal numa radiofrequência que contém dados de 


* Os satélites GLONASS são fabricados pela Associação de Produção Polyot, enquanto que os satélites GLONASS-M são 
fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev) 
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navegação (efeméride? da transmissão, alteração do tempo do satélite relativo ao sistema de tempo GLONASS e à hora UTC, 
marcadores de tempo, e almanaque GLONASS) para os seus utilizadores. 


O sistema GLONASS é operado pelo GCC (Ground-based Control Complex). O GCC consiste no SCC (System Control Center) 
localizado em Krasnoznamensk, região de Moscovo, e várias estações de comando CTS (Command Tracking Stations) espalhadas 
pela Rússia. As estações CTS observam os satélites GLONASS e obtêm dados de telemetria provenientes dos sinais dos satélites. A 


O sistema de tempo GLONASS 


Os satélites GLONASS estão equipados com relógios de césio cujo 
atraso diário não é superior a 5*10 s. Isto providencia uma precisão na 
sincronização do tempo do satélite relativa ao sistema GLONASS de 
cerca de 15 nanossegundos, com correcções efectuadas duas vezes por 
dia pelas estações terrestres. O sistema de tempo GLONASS 
(GLONASST) é gerado na base do tempo do sincronizador central. As 
instabilidades diárias do sincronizador central (relógio de hidrogénio 
atómico) não são superiores a 5*10'* s. O desvio do tempo GLONASST 
relativamente ao tempo UTC deve ser menos de 1 milissegundo. A 
precisão do desvio deve ser inferior a 1 micro segundo. 


É bem conhecido que a escala de tempo fundamental na Terra é 
determinada pelo IAT (International Atomic Time) que resulta da análise 
levada a cabo pelo Bureau International de [' Heure (BIH) em Paris que 
analisa os dados de muitos países. A unidade fundamental do IAT é o 
segundo SI que está definido como a duração de 9.192.631.770 períodos 
da radiação correspondente à transição entre dois estados do átomo de 
Césio 133. Devido ao facto de o IAT ser uma escala de tempo contínua, 
possui um problema fundamental para a sua utilização prática: o tempo 
de rotação da Terra em relação ao Sol está a diminuir em cerca de 1 s por 
ano. O IAT irá ficar inconvenientemente dessincronizado em relação ao 
dia solar. Este problema foi superado ao se introduzir o UTC que decorre 
ao mesmo ritmo que o IAT mas é incrementado por saltos de 1 s quando 
necessário e normalmente no final de Junho ou Dezembro de cada ano. 


É também sabido que cada um dos centros de tempo terrestres mantém 
uma hora local do tempo UTC, a época e a variação da qual em relação 
ao tempo UTC (BIH) são monitorizadas e corrigidas periodicamente. 


O tempo UTC (CIS?) é mantido pelo VNIIFTRI (Centro Meteorológico 
Principal para o Tempo da Rússia e Serviços de Frequência) em 
Mendeleevo. Quando o tempo UTC é aumentado em Junho ou 
Dezembro em 1 s, o tempo GLONASST também o é, não existindo 
assim diferenças de sincronização entre os dois sistemas. Porém, existe 
uma diferença de 3 horas entre o tempo GLONASST e o tempo UTC 
(CIS). 

Em comparação como sistema GPS (que não sofre actualizações como 
dia solar) existe uma diferença de sincronização entre o tempo IAT e o 
GPS: GPST-UTC = +10 s; IAT-UTC = +29s, logo GPST+19 s= AT. 





informação do CTS é processada no SCC para 
determinar a hora do satélite e o seu estado orbital, 
além de actualizar a informação de navegação de 
cada veículo. Esta informação actualizada é 
transmitida ao satélite via CTS que também é 
utilizado para transmitir a informação de controlo. 
Os dados de detecção do CTS são periodicamente 
calibrados utilizando dispositivos de detecção a laser 
nas estações QOTS (Quantum Optical Tracking 
Stations). Cada satélite transporta reflectores laser 
para este propósito. A sincronização de todo o 
processo no sistema GLONASS é muito importante 
para a sua operacionalidade. Existem um 
sincronizador central no GCC para este efeito. O 
sincronizador central é um relógio de hidrogénio 
atômico de alta precisão que origina a escala de 
tempo GLONASS. As escalas de tempo a bordo 
(tendo por base relógio atômicos de césio) de todos 
os satélites GLONASS estão sincronizadas com o 
tempo UTC registado em Mendeleevo, região de 
Moscovo. 


Os satélites da rede GLONASS são denominados 
11F654 Uragan e têm um peso aproximado de 1.415 
kg, tendo um comprimento de 7,84 metros (sem o 
megnetômetro na sua posição operacional), um 
diâmetro de 2,35 metros e uma largura de 7,23 
metros (sem os painéis solares na sua posição 
operacional). Os satélites 11F654 Uragan têm uma 
vida útil de dois anos, enquanto que os veículos 
11F654M Uragan-M, com uma massa de 1.480 kg, 
têm um período de vida útil de sete anos. Os 
satélites da rede GLONASS são fabricados pela 
empresa russa Reshetnev  NPO  Prikladnoy 
Mekhaniki (NPO PM). 


Os satélites Uragan-K 


Os satélites da terceira geração Uragan-K, são os 
primeiros satélites Uragan despressurizados, isto é 
todos os seus componentes operam em vácuo. A sua 
vida operacional é de 10 anos e têm uma massa de 
750 kg. 


Os satélites transmitem sinais de navegação em cinco canais, melhorando assim a precisão do sistema. Destes canais, quatro são para 
utilização militar (bandas L1 e L2), enquanto que o sinal civil é transmitido na banda L3. 


* As efemérides são as coordenadas exactas do satélite (x, y, Z e as suas primeira e segunda derivadas) que descrevem a sua 
localização no sistema de referência geocêntrico PZ-90. O almanaque GLONASS mantém uma informação actualizada sobre todos 
os satélites do sistema e inclui os elementos Keplerianos das suas órbitas, dados sobre as alterações do tempo do satélite em relação 
ao sistema GLONASS e os dados sobre o estado de cada veículo. As efemérides GLONASS são computadas no sistema ECEF 
(Earth-Centered, Earth-Fixed) de referência PZ-90 (PZ — Parâmetros da Terra). Os parâmetros para um elipsóide terrestre comum 
para o PZ-90 são: a = 6378136 m; f = 1:298,257839303). 


? CIS — Comonwealth of Independent States — Comunidade de Estados Independentes (Nota do Editor). 
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N.º Data 
D 


Cosmos 2402 
Cosmos 2403 


Cosmos 2404 
Cosmos 2411 


Cosmos 2412 


Cosmos 2413 
Cosmos 2417 


Cosmos 2418 


Cosmos 2419 
Cosmos 2424 


Cosmos 2425 


Cosmos 2426 
Cosmos 2431 


Cosmos 2432 


Cosmos 2433 
Cosmos 2434 


Cosmos 2435 


Cosmos 2436 
Cosmos 2442 


Cosmos 2443 


Cosmos 2444 
Cosmos 2447 


Cosmos 2448 


Cosmos 2449 
Cosmos 2456 


Cosmos 2457 


Cosmos 2458 
Cosmos 2459 


Cosmos 2460 


Cosmos 2461 
Cosmos 2464 


Cosmos 2465 
Cosmos 2466 
Cosmos 2471 


Cosmos 2474 
Cosmos 2475 
Cosmos 2476 
Cosmos 2477 
Cosmos 2478 


2003-056A 
2003-056B 


2003-056€ 
2004-0534 


2004-053B 


2004-053€ 
2005-0504 


2005-050B 


2005-050C 
2006-0624 


2006-062B 


2006-062C 
2007-0524 


2007-052B 


2007-052C 
2007-0654 


2007-065B 


2007-065€ 
2008-0464 


2008-046B 


2008-046€ 
2008-067A 


2008-067B 


2008-067C 
2009-0704 


2009-070B 


2009-070C 
2010-0074 


2010-007B 


2010-007C 
2010-0414 


2010-041B 
2010-041C 
2011-0094 


2011-0554 
2011-0644 
2011-064B 
2011-064C 
2011-0714 


10-Dez-03 


26-Dez-04 


25-Dez-05 


25-Dez-06 


26-Out-07 


25-Dez-07 


25-Set-08 


25-Dez-08 


14-Dez-09 


1-Mar-10 


2-Set-10 


26-Fev-11 


2-Out-11 


4-Nov-11 


28-Nov-11 


8K82K Proton-K/Briz-M 
(41003/88506) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41009/104L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41011/106L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41015/108L) 


8K82K Proton-K/DM-2 
(41017/110L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53528/109L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53531/112L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53534/114L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53538/115L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53540/116L) 


8K82KM Proton-M/DM-2 
(53530/118L) 


14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 
(208/1035) 

14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 
(209/1045) 


8K82KM Proton-M/Briz-M 
(99523/53539) 


14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 
(219/1044) 


LC81 PU-24 


LC81 PU-23 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC43/4 


LC43/4 


LC81 PU-24 


LC43/4 


Esta tabela mostra os últimos lançamentos da série GLONASS com os satélites Uragan, Uragan-M (assinalados com *) e 
Uragan-K (assinalados com **). Tabela: Rui C. Barbosa 
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O foguetão 8K$2KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K (Ilporón-K), o 8K82KM Proton-M (IIlporón-M) 
é um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior 
Briz-M ou então utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações 
introduzidas no Proton incluem um novo sistema avançado de aviónicos e uma 
ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo 
assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o 
estágio Briz-M, construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso 
em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada 
com os estágios Blok DM construídos pela RKK Energia. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, 
um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma 
carga de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para 
tal no lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo 
Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz- 
M. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma 
recente melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com 
uma capacidade de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de 
dimensões mais pequenas. Procedeu-se amda a uma recolocação dos 
instrumentos de comando para a zona central do tanque para assim mitigar as 
cargas de choque que o tanque de propolente adicional é ejectado. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 
de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 535-01 utilizando o 
estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 
18 (26736 2001-0144) com uma massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 





Modificações 


A mais recente modificação levada a cabo no lançador Proton-M/Briz-M (Fase 
HI) permite colocar numa órbita de transferência para a órbita geossincrona 
uma carga de 6.150 kg, tendo um aumento de massa de 1.150 kg em relação à 
versão original do lançador. Entretanto, foi já iniciada uma nova fase de 
modificações (Fase IV) que deverá terminar em 2013 com a capacidade de 
carga a ser aumentada para 6.300 kg para uma órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona e uma velocidade residual de 1,5 km/s para a órbita 
geossincrona. 
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'º Também designado RD-275M ou 14D14M. O motor RD-275 resultou dos melhoramentos ao motor RD-253 levados a cabo entre 
1987 e 1993 com o intuito de se produzir uma versão mais potente do motor RD-253. Uma força superior em 7,7% foi conseguida 
ao aumentar a pressão na câmara de combustão e permitiu elevar a massa da carga para a órbita geostacionária em mais de 600 kg. 
Este motor foi pela primeira vez utilizado no lançador Proton-M em 1995. A Energomash começou o desenvolvimento de uma 
versão mais potente do motor RD-275 em 2001, tendo uma potência 5,2% superior o que permite mais 150 kg de carga para a órbita 
geossincrona. 


“ Também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49. 
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Lançamento Data Hora (UTC) Nº Série Fase Plataforma Satélites 
2010-061  14-Nov-10 17:29:19,979 93513/99516 III LC200 PU-39 Sie Hi A) 
KA-SAT 
(37258 2010-0694) 
Telstar-14R/Estrela do Sul-2 
(37602 2011-0214) 
SES-3 *0S-2º 
(37748 2011-0354) 
KazSat-2 
(37749 2011-035B) 
Express-AM4 
(37798 2011-0454) 
Cosmos 2473 
(37806 2011-0484) 
QuetzSat-1 
(37826 2011-0544) 
Viasat-1 
(37843 2011-0584) 
Cosmos 2475 
(XXXXX 2011-0644) 
Cosmos 2476 
(XXXXX 2011-064B) 
Cosmos 2477 
(XXXXX 2011-064€) 
AsiaSat-7 
(XXXXX 2011-0704) 


2010-069 26-Dez-10 21:50:59,972 93517/99518 HI  LC200 PU-39 


2011-021 20-Mai-l1 19:15:18,960 93519 /99520 LC200 PU-39 


2011-035 15-Jul-11 23:16:09,940 93518 /99519 LC200 PU-39 


2011-045 17-Ago-11 21:25:01 93521 /99522 LC200 PU-39 


2011-048 20-Set-11 22:47:00 53542 / 88529 LC81 PU-24 
2011-054 29-Set-11 18:31:59,960 93522 / 99524 LC200 PU-39 


2011-058 19-Out-11 18:48:57,969 93520 /99521 LC200 PU-39 


2011-064 04-Nov-11 12:51:41 99523/53539 LC81 PU-24 


2011-070 25-Nov-11 19:10:34  93525/99527 LC200 PU-39 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M referindo-se as 
várias fases de desenvolvimento. Todos os lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 
Tabela: Rui C. Barbosa 





Lançamento dos satélites Cosmos 2475, Cosmos 2476 e Cosmos 2477 


Os diferentes componentes do foguetão 8K82KM Proton-M (99523) foram enviados para o Cosmódromo de Baikonur via 
caminhos-de-ferro a 7 de Setembro de 2011'? tendo chegado ao cosmódromo no dia 10 de Setembro. Depois de cumpridos os 
processos alfandegários, o comboio foi transferido para a rede de caminhos-de-ferro do cosmódromo e transportado para as 
instalações de integração e montagem MIK 924-50. Nesta altura o lançamento estava previsto para ter lugar a 30 de Outubro. 


O primeiro dos três satélites do Blok-44 (o Uragan-M (n.º 43)) 
chegou a Baikonur no dia 19 de Setembro”, o segundo satélite 
chegou a 26 de Setembro? e o terceiro satélite a 3 de Outubro”. 
Entretanto a 27 de Setembro o lançamento era adiado para 2 de 
Novembro e posteriormente para o dia 4 de Novembro. 


O foguetão lançador 8K82KM Proton-M/Briz-M (99523/53539) 
era transportado para a Plataforma de Lançamento PU-24 do 
Complexo de Lançamento LC81 no dia 30 de Outubro. Neste 
dia era referido que o lançamento teria lugar às 1038:50UTC do 
dia 3 de Novembro, havendo referências por parte da 
Roscosmos que o lançamento teria lugar às 1255:45UTC. 





2 Ha baúukxonyp omnpaenena paxema-Hnocumens «Ilpomonu-M» dna sanycka cnymnukoe PTOHACC - 


http://www.khrunichev.ru/maim.php?id=1 &nid=2161. 
E http://www. 1ss-reshetnev.ru/?cid=news&nid=1347. 
gi http://www. 1ss-reshetnev.ru/?cid=news&nid=1353. 
a http://www. 1ss-reshetnev.ru/?cid=news&nid=1355. 
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Devido a problemas técnicos o lançamento seria adiado por 24 
horas, mas no dia seguinte a contagem decrescente e os 
preparativos para o lançamento decorreram sem qualquer 
problema. 
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O lançamento acabaria 
Novembro de 2011. 
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Rússia falha regresso a Marte 


Apesar de serem pioneiros na exploração marciana, a verdade é que tanto a União Soviética como a Rússia sempre sofreram revezes 
desmoralizantes nos seus programas de exploração de Marte. O fracasso no lançamento da Mars-96 devido a um problema no seu 
lançador, fez com que todo o programa de exploração interplanetária fosse revisto. Perdendo sucessivas janelas de lançamento para 
Marte, a Rússia embarca em 1999 no desenvolvimento de um veículo para obter amostras do solo da lua Fobos. Infelizmente, a 
verdadeira maldição espacial manteve-se no lançamento da nova missão Fobos-Grunt. 


A Fobos-Grunt 


A sonda Fobos-Grunt (Do6oc-I'pyHr) tinha como principal objectivo obter uma amostra da superficie de Fobos, uma das duas luas 
de Marte. A sonda foi desenvolvida pela empresa NPO Lavochkinm e pelo Instituto de Pesquisa Espacial da Rússia, sendo financiada 
pela Roscosmos. 


Em 1999 é iniciado um estudo que analisou as possibilidades de se desenvolver uma missão lançada para a órbita de Marte capaz de 
descer sobre um dos seus satélites naturais, recolher amostras do solo e trazê-las de volta para a Terra. Inicialmente previa-se que o 
desenho e arquitectura do projecto pudessem ser semelhante ao das missões Fobos, porém as sucessivas alterações ao projecto 
levaram ao desenvolvimento de um veículo diferente. O seu desenvolvimento foi iniciado em 2001 com o seu desenho a ficar 
terminado em 2004. No entanto, o desenvolvimento do projecto seria bastante lento devido aos crónicos problemas de financiamento 
do programa espacial russo que introduziu sucessivos atrasos. 


Em 2005, com a apresentação dos principais objectivos do programa espacial, a missão Fobos-Grunt tornou-se num dos focos 
principais, com o projecto a receber fundos que permitiram o seu desenvolvimento e a definição de uma data de lançamento para 
Outubro de 2009. 


Com a entrada de parceiros internacionais para o projecto, a construção do veículo foi iniciada em Junho de 2006 com o 
desenvolvimento e teste dos instrumentos que seriam transportados a bordo. A 26 de Março de 2007 a Rússia e a China assinam um 
acordo para a exploração conjunta do planeta vermelho com o lançamento da sonda chinesa YH-1 YingHuo-1 a bordo do mesmo 
lançador que colocará a sonda russa a caminho de Marte. 


No entanto, os problemas de desenvolvimento da Fobos-Grunt foram sempre surgindo ao longo do tempo, levando ao adiamento do 
seu lançamento previsto para Outubro de 2009. 


Objectivos da missão 


A Fobos-Grunt iria permitir a realização de observações in-situ com um importante 
conjunto de instrumentos que deveria operar na superficie durante um ano. Além do 
mais, a missão iria recolher cerca de 0,2 kg de amostras que seriam enviadas para a 
Terra para uma análise mais precisa. 


Os dois satélites de Marte, Fobos (ao lado em cima) e Deimos (ao lado em baixo e 
imagem em baixo) são muito pequenos. Fobos tem uma forma elíptica com um 
comprimento máximo de 28 km e uma largura de 20 km, orbitando a uma altitude 
média muito baixa de 6.000 km da 
superfície de Marte. A sua 
superfície é marcada por crateras, 
com a maior, Stickney, a ter um 
diâmetro de cerca de 10 km (o que 
representa um terço do 
comprimento da lua). Uma série de 
sulcos que se dirigem para o 
exterior da cratera parecem ser 
fracturas devido ao impacto que terá 
criado esta cratera. 





A comunidade astronómica admite 
que os dois satélites de Marte terão sido asteróides capturados pelo campo 
gravitacional do planeta quando passavam demasiado perto. Outra hipótese que foi 
levantada é a de que estas duas luas possam ser restos de um satélite maior que 
gravitava em torno de Marte. Porém, a camada de rocha e poeira nas suas 
superfícies, denominado regolito, parece diferente entre as duas. 





Mais observações levadas a cabo na superficie de Fobos acerca da composição da sua superfície e uma análise completa e precisa 
das amostras que seriam trazidas de volta para a Terra, deveriam responder à questão sobre a diferenciação das duas superfícies. 
Além do mais, é provável que a sua superfície tenha recebido um influxo de rochas ejectadas da superficie de Marte durante os 
impactos de asteróides, o que deverá uma assinatura distinta a partir da matéria primitiva. 
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Os principais objectivos da missão Fobos-Grunt eram: 
e Estudar a origem de Fobos (e provavelmente de Deimos) em relação com o estudo da sua matéria primitiva, 
e Estudar a evolução de Fobos em relação a Marte, 


e Estudar o papel dos impactos dos asteróides na formação planetária e na evolução da atmosfera, crosta e no inventário dos 
elementos voláteis. 


Por outro lado, os objectivos científicos eram: 
e Retorno para a Terra de amostras do solo de Fobos para pesquisa cientifica do satélite, de Marte e da sua vizinhança, 
e Estudos remotos e in-situ de Fobos (que incluirá a análise de amostras do solo), 


e Monitorização do comportamento atmosférico de Marte, incluindo a dinâmica das tempestades de poeira no planeta, 
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e Estudos da vizinhança de Marte, incluindo o seu ambiente de radiação, plasma e poeiras, 

e Estudo da origem dos satélites de Marte e as suas relações com o planeta, 

e Estudo do papel levado a cabo pelo impacto de asteróides na formação dos planetas terrestres, 
e Procura de sinais da possível presença de vida 


e Estudo do impacto de uma missão interplanetária de três anos nos organismos extremófilos numa pequena cápsula selada 
(experiência LIFE). 


Perfil da missão 


Lançada a 8 de Novembro de 2011, a Fobos-Grunt deveria chegar à órbita de Marte em Setembro de 2012. A descida à superficie de 
Fobos teria lugar em Fevereiro de 2013 e no mês seguinte iniciavam-se as análises in-situ da superfície. Após a obtenção das 
amostras da superficie, estas chegariam à Terra em Agosto de 2014. A descida na superfície de Fobos teria lugar numa região entre 
5ºS a 5ºN e 230º0 a 235º0. 





A missão poderia ser dividida em sete fases principais: 
1) Lançamento e inserção orbital; 
2) Viagem de cruzeiro entre a Terra e Marte com três ajustamentos da trajectória interplanetária; 
3) Travagem na aproximação a Marte e inserção orbital; 
4) Separação da sonda chinesa YingHuo-l; 
5) Aproximação faseada da órbita da sonda para uma órbita de observação a Fobos, descida no satélite e obtenção de amostras; 
6) Lançamento desde a superficie de Fobos e voo até ao veículo de regresso, bi-impulsão na órbita de pré-lançamento; 


7) Aceleração até à velocidade de escape em direcção à Terra, trajectória interplanetária de transferência com cinco 
ajustamentos, separação do módulo de descida, reentrada na atmosfera terrestre e aterragem, busca e recuperação do módulo de 
descida com as amostras da superfície de Fobos. 


Após o lançamento a sonda deveria ser inserida numa órbita circular em torno da Terra com um apogeu a 347 km, perigeu a 207 km 
e uma inclinação orbital de 51,4º. Duas horas e meia após o lançamento (1,7 órbitas), o sistema de propulsão principal deveria ser 
activado para transferir a sonda para uma órbita elíptica com um apogeu a 4.250 km, perigeu a 237 km, inclinação orbital de 51,4º e 
período orbital de 2,1 horas, ao qual se seguiria a ejecção dos tanques adicionais de propolente. Após 4,2 horas de voo o sistema de 
propulsão seria novamente activado para transferir a sonda para uma órbita com um apogeu a 17.500 km e um período orbital de 5,2 
horas. Seria a partir desta órbita que se dará a injecção numa trajectória para Marte. 
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Enquanto que as duas primeiras queimas seriam executadas de forma automática utilizando dados armazenados antes do lançamento, 
os parâmetros para a queima de escape teriam de ser enviados para a sonda. A viagem até Marte teria uma duração de 10 a 11,5 
meses, com o tempo de voo a ser determinado pela janela de lançamento, impulso de velocidade inicial e por qualquer correcção de 
trajectória que seja levada a cabo durante a fase de cruzeiro. 


A primeira manobra durante a aproximação a Marte deveria inserir a sonda numa órbita elíptica em torno do planeta e nesta altura 
separar-se-i1a a sonda chinesa YingHuo-l. Depois de executar 7 ou 8 órbitas em torno de Marte, a Fobos-Grunt era transferida para 
uma órbita elíptica intermédia. Então, novas manobras iriam circularizar a órbita a uma altitude aproximada de 500 km da superficie 
de Fobos, no plano orbital da lua e com um período de 8,3 horas. Nesta órbita a sonda aproximava-se de Fobos a uma distância de 
várias centenas de quilómetros a cada quatro dias. Medições de navegação precisas seriam levadas a cabo antes de entrar numa 
órbita quase sincronizada. O local de descida foi seleccionado utilizando imagens obtidas pela Mars Express. A altura de descida 
bem como a altura da partida do Módulo de Regresso seriam determinadas tendo por base as observações de Fobos obtidas pelo 
veículo na órbita quase sincronizada. 


Estacionada na órbita quase sincronizada, a sonda estaria aproximadamente entre 50 km a 130 km de Fobos, com um período orbital 
de 7,36 horas. Medições feitas nesta órbita proporcionariam uma posição precisa da sonda em relação a Fobos e permitiriam assim o 
estudo do local de descida na superficie do satélite. 


O Centro de Controlo da Missão estava localizado na Associação Lavochkim que tinha ligações com as antenas de comunicação via 
satélite em Bear Lakes, Ussuriysk e Baikonur. A ESA fornecia apoio nas estações terrestres para a missão ao abrigo de um acordo 
feito com a Roscosmos para as missões Fobos-Grunt e ExoMars. 


A sonda Fobos-Grunt e os seus instrumentos 


A sonda Fobos-Grunt era constituída por quatro partes principais: um módulo de descida, um veículo de regresso à Terra, um 
veículo orbitador e de descida, e um módulo de cruzeiro. Para além destes elementos, viajava também com a sonda o veículo YG-1 
YingHuo-1, uma sonda chinesa que tinha por missão estudar o ambiente marciano. 


A bordo da sonda russa encontravam-se 13 instrumentos com o objectivo de estudar Marte e as suas luas, em especial Fobos. 


Os instrumentos a bordo eram: sistema de TV para navegação e orientação, conjunto de instrumentos de cromatografia gasosa 
(analisador de diferencial térmico, cromatógrafo gasoso e um espectrómetro de massa), espectrómetro de raios gama, espectrómetro 
de neutrões, espectrômetro de alfa-X, sismómetro, radar de onda larga, espectrômetro de luz visível e de infravermelhos, contador de 
poeira, espectrómetro iónico e sensor solar óptico. 


O sistema de TV para navegação e 
orientação tinha como objectivo 
proporcionar navegação no espaço planetário 
próximo e durante as observações de Marte e 
de Fobos. O sistema era capaz de navegar 
através de imagens de Marte, de Fobos e do 
campo estelar. Seria também capaz de obter 
imagens de alta resolução de Fobos e de 
determinar a altitude do veículo bem como 
as velocidades horizontais e verticais na fase 
de descida em Fobos. O sistema TSNN 
(sistema de televisão para navegação e 
orientação) era composto por duas câmaras 
de televisão e um computador para o 
processamento de dados. As duas câmaras 
eram de grande e pequena angular, 
respectivamente, com uma distância focal de 
500 mm e de 18 mm. Ambas estavam 
equipadas com CCD e o campo de visão 
angular era de 24º e de 324º. 
Respectivamente tinham uma massa de 2,8 kg e 1,5 kg. A câmara de observação de Marte (KNM) seria utilizada para a 
monitorização a longo prazo da superfície e da atmosfera do planeta vermelho, detectando-se as suas variações sazonais e diurnas ao 
nível da superficie e processos climáticos, dinâmica das calotes polares, tempestades de areia, nuvens, análise da composição 
atmosférica com observação do limbo. 





As tabelas na página seguinte mostram o objectivo de estudo de cada um dos instrumentos a bordo da Fobos-Grunt. A primeira 
tabela mostra os instrumentos que seriam utilizados no estudo do regolito e da estrutura interna de Fobos, enquanto que a segunda 
tabela mostra os instrumentos que seriam utilizados para o estudo do ambiente de Marte e para as experiências de mecânica celeste. 
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Características físicas da Fobos-Grunt 


Objectivo 


Pesquisa e recolha de amostras do solo de Fobos 


Cliente Roscosmos, Academia de Ciências da Rússia 


Contratante geral 
Desenvolvimento do programa científico 
Massa da Fobos-Grunt 
Massa do equipamento científico 
Massa das amostras 
Duração total da missão 
Banda de frequência 
Estabilização 
Módulo de descida 
Massa 
Volume das amostras 
Veículo de recolha 
Peso bruto 
Massa do propolente 
Impulso específico 
Força 
Área dos painéis solares 
Precisão da orientação 
Taxa angular da estabilização 
Potência de transmissão 
Módulo de regresso 
Massa 
Área dos painéis solares 
Precisão da orientação 
Taxa angular da estabilização 


Potência de transmissão 


NPO. SA Lavochkin 


IKI Instituto de Pesquisas Científicas 


13.505 kg 
50 kg 
0.2 kg 

— 34 meses 

Banda X 


3 eixos 


Tkg 
100 cm” 


139 kg 
135 kg 
3002m/s 
124.6 N 
1.4 m2 
0.5º 
0.005 º/s 
I5 W 


550 kg 
10 m2 
0.5º 
0.005 º/s 
40 W 


Módulo de propulsão do módulo de regresso 


Massa 
Massa máxima do propolente 
Impulso específico 


Força 


Módulo de propulsão 


Massa 
Massa máxima do propolente 
Força 


Impulso específico 
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180 kg 
1050 kg 
2982 m/s 
1530 N 


Não superior a 735 kg 


7150 kg 
19 977 N 


3268,7 m/s 


64 


Instrumentos de análise in-situ 
Pacote de Análise Gasosa 
- Analisador de diferencial térmico Análise mineralógica do solo; inventariação quimica 
- Espectrómetro de diodo laser e de composição isotópica dos componentes voláteis; 
- Cromatógrafo gasoso busca de materiais orgânicos 


- Espectrómetro de massa 


Conjunto de Instrumentos de manipulação 1,3 kg 
- Espectrómetro APX Composição dos elementos e mineralogia do regolito 

- Espectrômetro de Mossbauer 

- Micro TV 


Espectrómetro de raios gama (FOGS) 
Espectrómetro de neutrões (HEND) 
Espectrómetro de infravermelhos (AOST) 
Espectrómetro de massa laser (LASMA) 
Espectrómetro de massa de 16es secundários (MANAGA) 
Radar de penetração de onda larga (LPR) 
Sismómetro (SEISMO) 0,5 kg 





Instrumentos ópticos 











Espectrómetro óptico de luz visível 
Espectrômetro óptico de infravermelhos 22 


Instrumentos para o estudo do ambiente de Marte e experiências de mecânica celeste 


nm 
Espectrómetro de ocultação solar (TIMM-2) 
Experiência de plasma FPMS, DI 






Oscilador ultra-estável (USO) Experiência de mecânica celeste 0,1 kg 
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Sonda 


Sputnik-22 
Mars-1 
Sputnik-24 
Zond-2 


Cosmos 419 
Mars-2 
Mars-3 
Mars-4 
Mars-5 
Mars-6 
Mars-7 
Fobos-1 
Fobos-2 


Mars-96 (Mars-8) 


Fobos-Grunt 
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Designação 
IM n.º 1 
IM n.º 2 

2MV-4nº1 

2MV-4 nº 2 

2MV-3 nº1 

3MV-4A nº 2 

2M nº 521 

2M nº 522 

3MS n.º 170 

4M n.º 171 

4M n.º 172 

3MS n.º 528 

3MS n.º 53S 

3MP nº 50P 

3MP nº 51P 
IF n.º 101 
IF n.º 102 
M1 nº 520 


Desig. Int. 
1960-F12 
1960-F14 
1962-057A 
1962-061C 
1962-062A 
1964-078A 
1969-F06 
1969-F07 
1971-042A 
1971-045A 
1971-0494 
1973-0474 
1973-0494 
1973-0524 
1973-0534 
1988-0584 
1988-0594 
1996-0644 
2011-064A 


443 
450 
451 
945 


5221 
5234 
5252 
6742 
6754 
6768 
6776 
19281 
19287 
NND 
37872 


Sondas soviéticas e russas para Marte 


NORAD Data Lancç. 


10-Out-60 
14-Out-60 
24-Out-62 
01-Nov-62 
04-Nov-62 
30-Nov-64 
27-Mar-69 
02-Abr-69 
10-Mai-71 
19-Mai-71 
28-Mai-71 
21-Jul-73 
25-Jul-73 
05-Ago-73 
09-Ago-73 
07-Jul-88 
12-Jul-88 
16-Nov-96 
08-Nov-11 


Hora (UTC) 
14:27:49 
13:51:03 
17:55:04 
16:14:16 
15:35:15 
13:12:00 
10:40:45 
10:33:00 
16:58:42 
16:22:44 
15:26:30 
19:30:59 
18:55:48 
17:45:48 
17:00:17 

17:38:04.306 

17:01:43.185 
20:48:52.795 
20:16:03.145 


Veículo lançador 

8K78 Molniya (JI1-4M) 

8K78 Molniya (JI1-5M) 

8K78 Molniya (T103-15) 

8K78 Molniya (T103-16) 

8K78L Molniya (T103-17) 
8K78 Molniya (1'15000-29) 
8K82K Proton-K/D (B10724001) 
8K82K Proton-K/D (B10723301) 
8K82K Proton-K/D (25301/1101) 
8K82K Proton-K/D (25501/1201) 
8K82K Proton-K/D (24901/1301) 
8K82K Proton-K/D (26101/1701) 
8K82K Proton-K/D (26201/1801) 
8K82K Proton-K/D (28101/1901) 
8K82K Proton-K/D (28101/2001) 
8K82K Proton-K/D-2 (35602/2JI) 
8K82K Proton-K/D-2 (35601/1JT) 
8K82K Proton-K/D-2 (39202/3JT) 
Zenit-2FG (SLB40.1) 


Local Lancç. 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
NIIP-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 

Baikonur 


Plataforma 
LC1/A 
LC1/ 
LC1/A 
LC1/ 
LC1/A 
LC1/A 

LC81 PU-23 
LC81 PU-24 
LC81 PU-23 
LC81 PU-24 
LC81 PU-23 
LC81 PU-23 
LC81 PU-24 
LC81 PU-23 
LC81 PU-24 
LC200 PU-39 
LC200 PU-40 
LC200 PU-39 
LC45 PU-1 
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VYH-1 YingHuo-l 


O acordo para o lançamento da YingHuo-1 (=X — 5) juntamente com a sonda russa Fobos-Grunt foi assinado a 26 de Março de 
2007 entre a Administração nacional Espacial da China e a agência espacial russa Roscosmos. 


Sendo esta a primeira sonda chinesa destinada a estudar um planeta, os principais objectivos eram a investigação detalhada do 
ambiente de plasma e do campo magnético, estudar o processo de fuga de 10es de Marte a os seus possíveis mecanismos, executar 
medições de ocultação 10nosférica entre a YH-1 e a Fobos-Grunt focando nas regiões sub-solares e nocturnas, e observar as 
tempestades de areia em Marte. 


Para cumprir os seus objectivos, a YingHuo-l transportava vários instrumentos: analisador de electrões, analisador de 10es, 
espectrómetro de massa, um magnetómetro de fluxo, um detector de rádio-ocultação, e um sistema de observação óptica que é 
composto por duas câmaras com uma resolução de 200 mm e que iria permitir a obtenção de imagens de alta qualidade da superficie 
de Marte. 





A YG-l iria separar-se da Fobos-Grunt em Outubro de 2012 e entrar numa órbita equatorial em torno de Marte com um período de 
72,8 horas. O ponto mais baixo da sua órbita iria variar entre os 400 km e os 1.000 km, enquanto que o ponto mais elevado iria 
variar entre os 74.000 km e os 80.000 km da superficie de Marte. 


A sonda tinha um comprimento de 0,75 metros, largura de 0,75 
metros, altura de 0,6 metros e uma massa de 115 kg no lançamento. 
Era estabilizada nos seus três eixos espaciais e estava equipada com 
dois paméis solares para o fornecimento de energia. Os painéis 
solares tinham um comprimento de 5,6 metros e forneceriam uma 
média 90 W, com um máximo de 180 W. A sonda tinha ainda duas 
antenas para a recepção e transmissão de dados. A antena de alto 
ganho de banda S tinha um diâmetro de 0,95 metros e estava 
equipada com um transmissor de 12 W que transmitiria em 8,4 GHz 
e 7,17 GHz (com um fluxo de dados entre 8 bps e 16 kbps). A 
antena de baixo ganho transmitiria em 80 bps. 


A ciência da YingHuo-l 


Os objectivos científicos da YingHuo-l estavam principalmente 
focados na alta atmosfera de Marte e no ambiente espacial. Entre 
todos os seus objectivos e medições, a experiência mais inusual 
seria quando a YG-1 e a Fobos-Grunt trabalhassem em conjunto 
para medir a estrutura da 10nosfera de Marte. As duas sondas 
estariam pontadas uma à outra e a Fobos-Grunt iria emitir um sinal 
através da ionosfera de Marte para um “receptor de ocultação” 
instalado na YingHuo-l. A sonda receberia os sinais em duas 
frequências (833 MHz e 416,5 MHz) e depois iria medir a amplitude 
e a fase da onda transportadora nestas duas frequências para depois obter o perfil de densidade de electrões e conteúdo total de 
electrões da 10nosfera marciana. 





A restante carga científica incluía um conjunto detector de plasma e o magnetômetro de fluxo para analisar as partículas e os campos 
magnéticos, bem como uma pequena câmara que seria utilizada para documentar a separação entre as duas sondas 
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O lançador Zenit-2FG 


O foguetão Zenit-2FG (3enur-2DTI), também designado Zenit-2SLB40.1, Zent-2SLB, J-1 (Designação Sheldom) ou SL-16 
(Departamento de Defesa dos Estados Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energia e foi desenvolvido, na sua versão 
original como 11K77 Zenit-2, para servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos intercontinentais 
utilizados desde os anos 60. 


O desenvolvimento do Zemit foi iniciado em 1978 e os primeiros testes do primeiro estágio Zenit-1 foram iniciados em 1982, tendo 
os trabalhos na primeira plataforma destes lançadores sido concluídos em Dezembro de 1983. Apesar de todos os trabalhos nas 
instalações de apoio para os veículos estarem prontas, o primeiro lançamento foi sucessivamente adiado devido aos problemas no 
desenvolvimento do primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 colocando em órbita 
uma série de cargas experimentais, findos os quais todo o sistema do Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como propulsor lateral do potente 11K25 Energia, entretanto abandonado. Foram 
construídas duas plataformas em GIK-5 Baikonur, mas outras plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca foram concluídas sendo 
entretanto convertidas para serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para colocar cargas na órbita 
geossincrona. Esta versão utilizaria o estágio 11D68 Blok-D já utilizado no 11452 N1 e 8K82K Proton-K, podendo assim substituir 
este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi considerado o seu lançamento a partir de uma base 
situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo consórcio Sea Launch para lançamentos a partir de uma 
plataforma petrolífera norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no equador terrestre. 
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Configurações 


O sistema Land Launch utiliza dois ou três estágios que consomem oxigénio líquido e querosene. A configuração de três estágios, 
Zenit-3SLB, é utilizada para missões de peso médio e orbitas elevadas (circulares ou elípticas) incluindo órbitas de transferência 
para a órbita geossincrona ou directamente para a órbita geossíincrona, bem como trajectórias de escape. O lançador de dois estágios, 
Zenit-2SLB, é utilizado para missões para a órbita terrestre baixa e para órbita elípticas. Cada configuração utiliza uma carenagem 
distinta. Todos os elementos de cada configuração possuem uma extensiva herança de voo. 


São quatro os principais componentes dos lançadores: Primeiro estágio Zenit, Segundo estágio Zenit, estágio superior Blok DM- 
SLB (na configuração Zenit-3SLB), e carenagem e estrutura de suporte de carga. 


O foguetão Zenit-2FG possui somente dois estágios com a sonda Fobos-Grunt a utilizar um sistema de propulsão derivado do 
estágio superior Fregat (Dperar), o Fregat-SB (Sbrasyvaemye Baki ou Tanques Ejectáveis). 
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Representação esquemática do foguetão 11K77 Zemit-3SLB (em cima) e do foguetão 11K77 Zenit-2SLB (em baixo). 
Imagens: Land Launch. 





O primeiro e segundo estágios são fabricados pela PO Yuzhmash na Ucrânia, com a direcção do desenho fornecida pela SOD 
Yuzhnoye. O estágio Fregat-SB é fabricado pela NPO Lavochkin. 


A carenagem utilizada é fabricada pela PO Yuzhmash. Foi especificamente desenhada para o lançador a dois estágio Zenit-2SLB e 
tem uma história de voo que recua a 1985. 


A estrutura de suporte de carga para o Zenit-2SLB é fornecida pela SDO Yuzhnoye e consiste num adaptador de carga Saab montado 
num suporte fabricado pela PO Yuzhmash. Se necessários podem ser fornecidos outros tipos de interfaces e dispensadores de carga 
múltipla. 


Herança do desenho do lançador Zenit 


A SDO Yuzhnoye desenhou a versão original de dois estágios do Zemit-2 durante o final dos anos 70 e inícios dos anos 80 em 
resposta aos requerimentos do Ministério da Defesa Soviético para um sistema de lançamento que fosse capaz de reconstituir de 
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forma rápida e eficiente as constelações de satélites em órbita. Consequentemente, o desenho dá especial ênfase á robustez, fácil 
operacionalidade e tempo de reacção rápido, que são conseguidos através de uma automação extensiva. Neste caso estão 
incorporadas operações de lançamento e de processamento avançadas, desenvolvidas pela companhia KBTIM, em contraste com os 
sistemas desenvolvidos nas décadas anteriores. Uma segunda intenção para o original Zenit-2 era a sua utilização em lançamentos 
tripulados para a estação espacial Mir. Apesar de nunca ter sido utilizado nesta condição devido à desintegração da União Soviética, 
e de forma a ser utilizado para lançamentos tripulados, o veículo Zenit for desenhado com um grau significativo de redundância 
interna e outras características que garantem uma alta fiabilidade. 


Alterações levadas a cabo para a Sea Launch 


As diferenças significativas entre o 11K77 Zemt-2 e o 11K77 
Zenit-3SL (também designado Zenit-2S), que também são 
mantidas no veículo Zenit-2SLB, são: 


e Novo sistema de navegação; 
e Computador de voo da nova geração 


e Performance aumentada devido à redução de massa e ao 
aumento da potência do motor do segundo estágio de 87 
toneladas para 93 toneladas. 


Sistemas aviónicos 


Tal como no sistema Sea Launch, o sistema Land Launch contém 
o seu próprio complemento completo de sistemas aviónicos para 
telemetria, funções de orientação e navegação mesmo 
transportando um estágio superior na configuração de três 
estágios. O sistema de telemetria Sirius transmite dados de 
telemetria em canais RF separados para as estações terrestres 
localizadas na Rússia e, para missões polares, para uma estação 
remota localizada na península arábica. Para as missões com três 
estágios, estas ligações são complementadas por um conjunto 
independente de dados que são fornecidos de forma simultânea 
pelo sistema de telemetria do Blok DM-SLB. 


Especificações gerais e configurações 





As especificações do lançador e os parâmetros de performance 


encontram-se na Tabela 1, enquanto que as configurações do 
A torre de acesso dos cosmonautas no complexo de primeiro e segundo estágio encontram-se na página seguinte. Com 
lançamento Zenit no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. as fracções de propolente excedendo 90%, os desenhos de ambos 
os estágios encontram-se entre os mais eficientes a nível estrutural 
em todo o mundo. No caso do primeiro estágio, isto deve-se em grande parte à alta eficiência do motor RD-171M e à ausência de 
propulsores laterais. á e RP e T 





A ausência de propulsores laterais simplifica 
de forma significativa o processamento antes 
do lançamento e é uma característica principal 
que diferencia o lançador Zenit dos maiores 
sistemas de lançamento. Sem propulsores 
laterais, a estrutura do estágio é mais eficiente, 
a quantidade de ordenanças é reduzida e a 
fiabilidade geral é aumentada ao eliminar a 
exposição à falha dos mecanismos de 
separação dos propulsores ou aos próprios 
propulsores. Além do mais, a sua configuração 
linear leva a margens de controlo mais 
robustas durante todas fases de voo o que 
permite ao Zenit voar através de uma maior 
margem de condições de vento e de condições 
meteorológicas, garantindo asssm uma 
performance atempada e sem atrasos. 
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E O mm 
E O 


Um motor RD-171 Um motor principal RD-120 
Motores 
(quatro câmaras de combustão) Um motor vernier RD-8 (quatro câmaras de combustão) 


Força (nível do mar) (kgf) 740.000 Não aplicável 


Motor principal: 93.000 
Força (Vácuo) (kgf) 806.400 
Motor vernier: 8.100 
Impulso específico (s) 309,5 Não aplicável 


Impulso específico eo Motor principal: 350 
(vácuo) (s) Motor vernier: 341 


Controlo de atitude Suspensão Cardan do escape +/- 6,3º Suspensão Cardan do motor vernier +/- 33º 


T-20/ Al 
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Configuração geral do primeiro estágio 


O primeiro estágio do foguetão Zenit-2FG é composto por uma estrutura primária de alumínio com sistemas de endurecimento 
mecanicamente integrados e utiliza propolentes de LOX/querosene amigos do ambiente. O tanque superior de LOX encontra-se 
numa depressão côncava no topo do tanque de querosene e a conduta de LOX passa através do meio do tanque inferior. Com uma 
massa bruta no lançamento para o Zenit-2SLB de 450.000 — 460.000 kg e uma massa bruta no lançamento de 462.000 — 466.000 kg 
para o Zenit-3SLB, a força de 740.000 kg produzida pelo primeiro estágio leva a um rácio força / peso de cerca de 1,6 para ambos os 
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veículos. A separação entre os dois primeiros 
localizados na base do estágio. 





única turbo-bomba montada verticalmente que por sua vez é 
propulsionada por dois geradores de gás que fornecem gás rico em 
oxigénio para uma única turbina. O controlo de voo é conseguido ao 
orientar através de uma suspensão cardan as câmaras de combustão 
independentemente suspensas, enquanto que a capacidade de diminuir 
a potência até cerca de 74 % da força nominal proporciona uma grande 
flexibilidade no desenho da trajectória. 


Configuração geral do segundo estágio 


Tal como o primeiro estágio, o segundo estágio do lançador Zenit é 
composto por uma estrutura primária de alumínio com sistemas de 
endurecimento mecanicamente integrados e utiliza propolentes de 
LOX/querosene amigos do ambiente. A propulsão é fornecida por um 
motor principal RD-120 com a orientação a ser proporcionada por um 
motor vernier RD-8 alimentado a partir dos mesmos tanques de 
propolente. O tanque de querosene inferior tem uma forma toroidal e 
envolve o motor principal, enquanto que o tanque superior de LOX é 
um cilindro encimado por uma cúpula. No topo do estágio encontra-se 
um compartimento de instrumentação contendo os sistemas aviónicos. 
Os segundos estágios utilizados nos sistemas Sea Launch e Land 
Launch, tais como os primeiros estágios, são fabricados numa linha de 
produção comum da Yuzhmash, beneficiando assim de um inventário 
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estágios é levada a cabo através de quatro retro-foguetões de combustível sólido 


O desenho do primeiro estágio do Zenit do sistema Land 
Launch foi intencionalmente mantido em comum com o 
desenho dos lançadores do sistema Sea Launch. Ambos 
são manufacturados na mesma linha de produção da PO 
Yuzhmash. 


O motor RD-17IM 


O motor RD-171M, que equipa o primeiro estágio do 
lançador Zemt, que uma oxigénio líquido e querosene. 
Fornece uns impressionantes 740.000 kgf de força ao 
nível do mar e é um dos motores mais potentes em todo o 
mundo, tendo tecnologias avançadas desenvolvidas pelas 
principais organizações russas de propulsão. Foi 


desenvolvido especificamente para o lançador Zenit em 
paralelo com o motor RD-170 que serviu como propulsor 
lateral para o sistema Energia/Buran. Um programa de 
ensaio exaustivo que levou a cabo mais de 200 testes 
precedeu o primeiro voo em meados dos anos 80. As 
quatro câmaras de combustão são alimentadas por uma 





comum e de um controlo de qualidade proporcionado pela 
Boeing. O segundo estágio gera 101.000 kg de força (a 
combinação do RD-120 e do RD-8). Tal como no primeiro 
estágio, a separação é conseguida com quatro retro- 
foguetões sólidos. 


O motor RD-120 eo motor RD-8 


O motor principal do segundo estágio possui uma única 
câmara de combustão e o seu escape é fixo, consumindo 
LOX e querosene para gerar 93.000 kgf. A potência do RD- 
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120 pode ser reduzida até cerca de 78% no final do voo. O RD-120 foi desenvolvido especificamente para o sistema de lançamento 
Zenit. 


O motor vernier RD-8 está colocado na parte posterior do segundo estágio proporcionando um controlo nos três eixos espaciais. O 
RD-8 utiliza os mesmos propolentes e armazenamento de propolentes que é utilizado pelo RD-120, com uma turbo-bomba a 
alimentar quatro motores em suspensão cardan em torno do exterior do RD-120. o RD-8 produz 8.100 kgf de força e foi 
especificamente desenvolvido pêra o Zenit. A capacidade de modular a sua operação de 65 s a 900 s após o final da queima do motor 
principal proporciona flexibilidade no desenho da missão para os lançamentos do Zenit-2SLB para uma grande quantidade de órbitas 
circulares baixas. 


A unidade de carga do Zenit-2SLB 


Componentes e integração 


A unidade de carga do foguetão Zenit-2SLB consiste no satélite, carenagem, zona intersecção, estrutura de interface e adaptador de 
carga. Estes elementos são integrados num ambiente limpo de Classe 100.000 durante o processamento no solo. 
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Carenagem 


A carenagem para o Zenit-2SLB é baseada na carenagem do lançador Zenit-2 fabricada pela PO Yuzhmash. Foi especificamente 
desenhada para o lançador a dois estágios e tem um recorde de voo extensivo que recua a 1985. A carenagem é monocónica e 
fabricada em alumínio com um comprimento de 13,65 metros e um diâmetro primário de 3,9 metros, proporcionando um diâmetro 
utilizável de 3,48 metros. 


Estão também disponíveis carenagens alternativas e modificadas. 
Características no acesso à carenagem 


Podem fornecidas portas de acesso de 500 mm x 500 mm para a carenagem do Zenit- 
2SLB. Como não existe torre de acesso no Complexo de Lançamento LC45, o cliente 
pode aceder directamente à sua carga até 28 horas antes do lançamento, no interior de 
uma sala estéril nas instalações de integração do lançador. Esta capacidade melhora 
as oportunidades para os ajustamentos finais, instalação de baterias e outras 
operações de processamento finais. 


Fornecimento de ar condicionado à carenagem 


E fornecido ar condicionado limpo ao interior do volume da carenagem até ao 
lançamento, incluindo o transporte entre as instalações. 


Protecção térmica da carenagem 


O isolamento interno e externo da carenagem protege a carga contra o 
sobreaquecimento e preserva as condições térmicas aceitáveis para a carga durante a 
ascensão. 


A ejecção da carenagem é limitada para garantir que o aquecimento molecular não 
exceda o limite permitido e que os elementos da carenagem caíam nas zonas de 
impacto pré-determinadas. 
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Zona intersecção 


Esta zona serve para preservar as interfaces de ligação no topo superior do segundo estágio do Zemit-2 para o Blok DM, 
maximizando assim a flexibilidade ao permitir que cada segundo estágio seja utilizado em cada configuração de lançamento dos 
sistemas Sea Launch ou Land Launch. No Zenit-2SLB a zona de intersecção também fornece uma base sólida para a estrutura de 
suporte de carga e permite a total enclausura da carga enquanto se encontra nas instalações de processamento, criando um volume 
fechado para melhor limpeza e controlo ambiental com o fornecimento de ar condicionado. 


Adaptadores de carga 


Para lançamentos de uma carga única no Zenit-2SLB, pode ser fornecido qualquer um dos adaptadores de carga fabricados pela 
Saab Ericsson Space ou um adaptador fornecido pela SDO Yuzhnoye e pela PO Yuzhmash (imagem ao lado) usando a experiência 
no desenvolvimento, teste e fabrico de adaptadores e sistemas de separação para missões anteriores do Zenit-2 e para outros 
lançamentos levados a cabo pela Yuzhnoye e Yuzhmash (Tsyklon e Dnepr). 


Interfaces únicas e lançamentos múltiplos 


Para cargas de têm interfaces únicas e requerimentos especiais, a Land Launch pode examinar outros desenhos de adaptadores de 
carga já utilizados anteriormente, incluindo aquele que incorporam ligações usando parafusos e mecanismos de separação. A 
Yuzhnoye e a Yuzhmash têm também uma longa experiência no desenho e lançamento de multi-cargas em vários sistemas de 
lançamento. 


Lançamento da Fobos-Grunt 


O lançamento da Fobos-Grunt estava inicialmente previsto para ter 
lugar em Outubro de 2009. Após se ter mantido durante muitos anos 
como apenas um projecto no papel, a missão recebe um 
financiamento em 2007 e no ano seguinte encontrava-se em 
desenvolvimento activo no qual se fabricaram numerosos modelos de 
engenharia bem como o veículo principal do projecto. Apesar dos 
| níveis de financiamento se manterem como previsto, os aumentos de 
i PA custos e as cada vez maiores tarefas da missão, particularmente a 
adição de um micro-satélite chinês e um veículo de descida em Marte 
proveniente da Finlândia, levaram ao aumento dos custos. Em Março 
e Abril de 2008 é feito um ajustamento de fundos ao programa 
espacial federal devido à falta de fundos no projecto. Em Maio de 
2008 já havia sido fabricada a antena principal, alguns elementos do 
sistema de propulsão do estágio de cruzeiro, alguns componentes do 
sistema de alimentação da antena, um protótipo do compartimento de equipamento que seria utilizado em testes de vibração, o trem 
de aterragem, alguns elementos do sistema de separação e um protótipo do sistema de propulsão do módulo de retorno para testes 
térmicos e de vácuo. 
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No entanto, o lançamento seria adiado devido a problemas nos preparativos. De facto, 
enquanto que os responsáveis pela agência espacial russa continuavam a insistir que o 
lançamento teria lugar em 2009, já a indústria espacial que participava no projecto e outras 
entidades referiam que um adiamento seria inevitável. A NPO Lavochkim identificava a 
integração do veículo chinês, o desenvolvimento do complexo de rastreamento e seguimento 
no solo, e o desenvolvimento das cargas científicas como os aspectos mais críticos para se 
conseguir que o lançamento tivesse lugar em Outubro de 2009. No entanto, outras fontes 
referiam a ocorrência de problemas sérios no desenvolvimento do sistema de controlo de 
bordo da Fobos-Grunt e do respectivo software, nomeadamente a memória do sistema não 
possuía capacidade e não foram conseguidos os parâmetros necessários para o acesso à 
memória. Em 2008 os trabalhos nos complexos sistemas aviónicos que controlariam a sonda e 
o seu grande conjunto de instrumentos, estavam atrasados e o equipamento não satisfazia as 
especificações do projecto bem como os requisitos de fiabilidade. Por outro lado, as válvulas 
de controlo das condutas de propolente falharam nos testes e surgiram problemas de 
compatibilidade entre vários sistemas de controlo térmico e eléctrico. 





Um outro problema que afectava o desenvolvimento da missão, era a fuga de operários especializados da indústria e do sistema de 
ensino que fornecia os especialistas necessários para o desenvolvimento dos sistemas de controlo automáticos. 


Apesar de todos os contratempos no desenvolvimento do projecto, a 28 de Outubro de 2008 a NPO Lavochkin emite um 
comunicado onde refere que o desenvolvimento da sonda se mantém dentro dos planos previstos, tendo sido finalizados os 
documentos operacionais e concluídos os testes autónomos de vários elementos chave do sistema. 
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Ainda durante 2008 o Instituto de Pesquisa Espacial, IKI, de Moscovo finalizou o fabrico de todos os protótipos tecnológicos de 
todos os instrumentos científicos que iriam viajar a bordo da Fobos-Grunt, com toda a instrumentação a ser verificada pelo instituto 
antes de ser enviada para a NPO Lavochkim onde seria submetido a novos testes com a sonda. Ainda este ano, foi dado início à 
construção dos instrumentos científicos que seriam utilizados para testes de qualificação e para a própria missão. Em finais de 2008 
o IKI continuava a desenvolver o complexo de controlo no solo para a missão, sendo esta uma clara indicação de que não estaria 
pronto para a missão em 2009. 


Entretanto, surgiam outros problemas no desenvolvimento de vários instrumentos. Os instrumentos TIMM e DIAMOND que seriam 
desenvolvidos em cooperação com a Agência Espacial Italiana não podiam ser construídos devido à falta de fundos com esta 
agência. Por outro lado, o Instituto de Meteorologia da Finlândia que cooperava com o IKI no desenvolvimento da pequena sonda 
que seria enviada para a superficie de Marte, referia de devido ao atraso na provisão de fundos não seria capaz de terminar a 
construção do veículo em 2009. Entretanto, um protótipo da sonda chinesa era entregue à NPO Lavochkin em Novembro de 2008 
(esperava-se que a sonda real fosse entregue em Junho de 2009). 


Em meados de Abril de 2009 muitas partes da sonda ainda não estavam prontas para a missão, mas a agência espacial russa insistia 
que o lançamento da Fobos-Grunt teria lugar como previsto. De facto nesta altura, a NPO Lavochkim só possuía um módulo de 
regresso inacabado e quatro caixas de sistemas aviónicos para o sistema de controlo de voo. 


Segundo o Director da NPO Lavochkin, Georgy Poleshyuk, todos os componentes principais da Fobos-Grunt estariam prontos para 
a Integração a partir de 17 de Junho de 2009 com os trabalhos a terem início três dias mais tarde. 


No início de Setembro de 2009 era anunciado que 
a Fobos-Grunt seria transportada para o 
Cosmódromo de Baikonur a 25 de Setembro com a 
data de lançamento a ser adiada para o início de 
Novembro, curiosamente fora da janela de 
lançamento para Marte que fechava a 25 de 
Outubro de 2009. O futuro da missão estava ainda 
dependente da realização de testes que se haviam 
iniciado em Julho, porém a 14 de Setembro era 
referido que os principais responsáveis pelo 
projecto iriam propor o adiamento da missão para 
2011 tendo por base os resultados desses testes. 


No entanto, e apesar de várias agências 
participantes no projecto terem sido avisadas do 
adiamento do mesmo, nunca surgiu uma 
comunicação oficial que anunciasse o adiamento 
da missão para 2011. Em finais de Setembro o 
principal responsável pela agência espacial russa, 
Anatoly Perminov, referia numa entrevista que a 
missão seria adiada devido á necessidade de se 
proceder à realização de novos testes para 
aumentar a fiabilidade dos instrumentos a bordo da 
sonda. Porém, terão sido estas as verdadeiras 
razões para o adiamento da missão. Fontes referem 
que a insistência da NPO Lavochkn em 
desenvolver por si só o sistema de controlo de voo, 
BKU (Bortovoy Kompleks Upravleniva), em 
detrimento da usual colaboração com a empresa 
responsável pelo desenvolvimento de sistemas 
deste tipo, esteve na origem do adiamento. O 
sistema foi desenvolvido pela companhia Tekhkom 
que o entregou com boas capacidades e tecnologias 
progressivas, porém os especialistas da NPO 
Lavochkim encontraram sérias dificuldades na 
integração do sistema e no desenvolvimento do 
| software que seria utilizado. Os diferentes 

Epa, a | componentes do sistema haviam sido testados de 
forma individual, mas nunca foram testados como um sistema de controlo integrado antes do adiamento do lançamento em 2009. Por 
outro lado, o desenvolvimento do projecto como um todo em 2009 nunca esteve próximo de estar pronto para o lançamento, com 
muitos testes críticos a serem agendados num curto espaço de tempo entre Julho e Setembro. Muitos destes testes são conduzidos 
meses ou até um ano antes do lançamento. 
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Logo após o «anúncio» do adiamento da missão, a Fobos-Grunt começou a ser desmantelada nas instalações da NPO Lavochkin em 
Khimki. Com os dois anos adicionais agora disponíveis para testes e melhorias, muitos dos instrumentos científicos e sistemas foram 
removidos, e a sonda chinesa YH-1 YingHuo-l, que havia chegado à Rússia a 177 de Junho, fo1 transportada de volta para a China. 
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Com o adiamento da missão para 2011, a Fobos-Grunt encontrar-se-ia com um excesso de peso de 150 kg devido às condições 
balísticas da janela de lançamento nesse ano. Este colocava-se como um novo problema para os gestores do projecto que agora 
teriam de reduzir o peso do veículo ou então trocar de lançador, optando pelo foguetão 8K82KM Proton-M, mais dispendioso, em 
detrimento do foguetão Zenit. Isto seria necessário porque a janela de lançamento disponível em 2011 necessitava de mais energia 
para enviar a sonda para Marte. Para resolver esta situação, a NPO Lavochkim desenvolveu esforços para modificar a unidade de 
propulsão principal da Fobos-Grunt que era baseada no estágio superior Fregat. Estas modificações tinham como objectivo permitir 
o transporte de mais propolentes através da utilização de tanques esféricos de maiores dimensões que foram soldados aos tanques 
principais do estágio para aumentar o volume total. 


Com o adiamento da missão para 2011 foi decidido abandonar o desenvolvimento da pequena sonda finlandesa que seria 
transportada na secção de instrumentos do estágio de propulsão. 


Em Março de 2010 surgiu a notícia de que o braço robótico controlado remotamente que seria utilizado para recolher as amostras da 
superfície de Fobos seria substituído por um mecanismo de perfuração. Aparentemente, a Academia de Ciências da Rússia havia 
determinado que o então método de recolha de amostras não poderia ser utilizado, sendo esta uma das principais razões que levaram 
ao adiamento da missão. Curiosamente, informações anteriores referiam que o sistema robótico havia sido seleccionado para evitar 
potenciais problemas com um mecanismo de perfuração na baixa gravidade de Fobos. Uma análise das possíveis propriedades da 
superficie do solo da lua marciana mostrou que em alguns casos o solo poderia ser demasiado rijo para a penetração do primeiro 
sistema. 


No entanto, os problemas com o mecanismo de perfuração obscureciam o principal problema no desenvolvimento da missão e que 
fora de facto a razão do seu adiamento: o sistema de controlo de voo. A caminho de Marte, a Fobos-Grunt, incluindo o seu estágio 
de propulsão, seriam controlados por um único computador de controlo, enquanto que um computador mais pequeno seria instalado 
no nódulo de regresso para o controlar a caminho da Terra. Para finalizar o sistema de controlo da Fobos-Grunt foram desenvolvidas 
duas zonas de testes na NPO Lavochkin, sendo uma para o computador de voo principal e outra para o veículo de regresso. Todos os 
algoritmos para a missão, incluindo os modos normal e de emergência, teria de ser intensamente e continuadamente testados antes da 
nova tentativa de lançamento e durante o decorrer da missão. 
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Um outro problema a afectar o desenvolvimento da missão foi o fornecimento de energia. A inclusão da YH-1 YingHuo-l e do 
equipamento associado levou a um aumento considerável das suas dimensões. Em consequência, os motores de controlo de atitude 
instalados nas extremidades dos painéis solares deixaram de ser eficientes na orientação do veículo em voo. Para resolver este 
problema foram instalados giroscópios especiais que iriam ajudar na resolução do problema de controlo de atitude. Porém, estes 
dispositivos necessitavam de uma considerável quantidade de energia que, juntamente com as necessidades da sonda chinesa, 
sobrecarregavam o sistema de fornecimento de energia original. O aumento dos painéis solares da Fobos-Grunt estava limitado pelo 
tamanho da carenagem de protecção do foguetão lançador. 


Apesar de aparentemente tudo estar encaminhado para um lançamento em Outubro ou Novembro de 2011, existiam ainda algumas 
situações que permaneciam por ser resolvidas. Tal era o caso do sistema de controlo de voo que se encontrava longe de estar 
terminado. De facto, em Março de 2011 ainda não tinham sido levados a cabo os testes eléctricos do veículo e as sequências de voo 
simuladas que eram necessárias para a execução de ensaios ainda não estavam finalizadas. Alguns responsáveis pelo 
desenvolvimento da sonda propuseram lançar o veículo equipado com um software de voo parcial, sendo o restante enviado para a 
sonda a caminho de Marte. Por outro lado, a NPO Lavochkin ainda se encontrava a terminar alguns aspectos da sequência de descida 
em Fobos. 


A Fobos-Grunt é enviada para Perevest a 29 de Maio. É aqui onde se encontra a câmara térmica e de vácuo VK600/300 que seria 
utilizada para testar a sonda a partir de 6 de Junho e até ao dia 20 de Junho. A 27 de Junho a Fobos-Grunt já se encontrava de novo 
nas instalações da NPO Lavochkin onde seria submetida a novos testes eléctricos e de vibração. 





designado Zenit-2SLB41.1, chega ao Cosmódromo de 
Baikonur a 23 de Julho 





O módulo de propulsão MDU (Marshevaya 
Dvigatelnaya Ustanovka)'º chega ao Cosmódromo de 
Baikonur a 29 de Setembro e após os usuais 
procedimentos alfandegários é transportado para o 
edifício de processamento MIK 40 na Área 31. O 
módulo é submetido a uma série de testes entre os quais 
a verificação da pressão no interior dos tanques da 
unidade de propulsão e o teste da resistência das 
ligações eléctricas no motor (7 de Outubro). Os testes 
pneumáticos na unidade MDU começaram a 13 de 
Outubro, enquanto que na estação de serviço nas 
proximidades do MIK 40 os técnicos preparavam o 
equipamento para o abastecimento de propolente e gases 
de pressurização do MDU. Ao mesmo tempo decorria 
no edifício de integração e montagem MIK 41 na Área 
42, os preparativos do foguetão lançador Zenit-2FG. 


1 
“MAY - Maprresas ABHIaTeJlbHas yCcTaHOBKa. 
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Finalmente, e após inúmeros atrasos, a sonda Fobos-Grunt parte de Moscovo na manhã do dia 17 de Outubro a bordo de um avião de 
carga An-124-100 Ruslan numa altura em que a data de lançamento ainda não estava completamente definida, sendo referido que 





teria lugar na primeira quinzena de Novembro. Após chegar a Baikonur e 
após os usuais procedimentos alfandegários, a sonda é transportada para o 
edifício de processamento na Área 31. No dia 21 de Outubro a unidade 
MDU é transportada para o edifício de processamento e montagem após 
ter sido abastecida com os propolentes e gases de pressurização. No 
mesmo dia a sonda é transferida para a estação de abastecimento onde o 
estágio de cruzeiro e o módulo de regresso recebem os propolentes e os 
gases de pressurização. Entretanto, era confirmado que o lançamento da 
Fobos-Grunt estava previsto para ter lugar a 9 de Novembro às 
2016:03,145UTC. O abastecimento do estágio de cruzeiro, do estágio de 
regresso e da sonda YingHuo-1 tem lugar a 27 de Outubro. 


Os testes de abertura dos painéis solares tiveram lugar a 1 de Novembro e 
a montagem final da secção de carga iniciou-se a 2 de Novembro. A 
sonda foi colocada na posição horizontal, seguindo-se a sua colocação no 


interior da carenagem de protecção. Neste mesmo dia deu-se a transferência da secção de carga para a Área 42 (MIK 41) onde seria 
integrada com o seu lançador. A sonda foi então colocada numa plataforma especial que permitiu a sua acoplagem com o foguetão. 
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No dia 5 de Novembro teve lugar uma reunião 
da Comissão Estatal que supervisionava os 
preparativos para o lançamento. Após essa 
reunião, e após a análise dos preparativos tanto 
do foguetão lançador, da sonda como das 
instalações de lançamento, de controlo e de 
rastreio, a Comissão Estatal deu luz verde para 
que o foguetão lançador Zenit-2FG (SLB41.1) 
com a sonda Fobos-Grunt fosse transportado 
para a Plataforma de Lançamento PU-1 do 
Complexo de Lançamento LC45 (17P877-SM) 
as 0400UTC do dia 6 de Novembro. O 
transporte decorreu como previsto. 
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Imagens do transporte e colocação na plataforma de 
lançamento do foguetão Zenit-2FG (SLB41.1) com a Fobos- 
Grunt a 6 de Novembro de 2011. 
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Os preparativos para o lançamento começaram a 8 de Novembro com o carregamento das baterias da sonda e com o controlo da 
temperatura e pressão no interior da carenagem de protecção do lançador. Pelas 0400UTC teve lugar uma reunião da Comissão 
Estatal que analisou os resultados dos testes e deu autorização para o início do abastecimento do foguetão lançador. Os preparativos 
para o lançamento decorrerem sem qualquer problema e os motores do primeiro estágio do foguetão lançador entraram em ignição 
às 2016:02,871UTC do dia 8 de Novembro. 
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O final da queima e separação do primeiro estágio teve lugar pelas 2018:32UTC, com os motores do segundo estágio a entrarem em 
ignição. Durante a queima do segundo estágio ocorre a separação das duas metades da carenagem de protecção. O segundo estágio 
termina a sua queima pelas 2024:33UTC e a Fobos-Grunt separava-se pelas 2027:27UTC. A sonda ficava numa órbita inicial com 
um apogeu a 347 km de altitude, perigeu a 207 km de altitude e inclinação orbital de 51,4º. A fase inicial de separação foi 
monitorizada pelas estações terrestres e confirmada pela telemetria recebida do segundo estágio do lançador e do transmissor a 
bordo da Fobos-Grunt. A telemetria recebida da Fobos-Grunt mostrava que todos os seus sistemas de bordo estavam operacionais, 
com os painéis solares tendo-se colocado em posição e que o sistema de orientação e estabilização havia orientado a sonda 
correctamente em relação ao Sol, garantindo assim a possibilidade de se recarregar as baterias. Além do mais, o computador de 
bordo estava funcional e o sensor solar óptico estavam a funcionar, bem como as baterias no estágio de cruzeiro estavam a carregar. 
A primeira manobra orbital da Fobos-Grunt deveria acontecer pelas 2255:48UTC com o motor do sistema de propulsão MDU a ser 
activado para propulsionar a sonda para uma órbita com um apogeu a 4.170 km e um perigeu a 250 km. A Fobos-Grunt ficaria numa 
órbita na qual demoraria cerca de 2 horas e 12 minutos a completar uma revolução em torno do planeta. Após permanecer nesta 
órbita por 2 horas e 6 minutos, o MUD entraria de novo em funcionamento para propulsionar a sonda para Marte. 


Logo após o lançamento a Roscosmos e a NPO Lavochkin anunciaram o sucesso deste, mas não referiram qualquer informação 
relativa ao sucesso das posteriores manobras. Da mesma forma, os órgãos de comunicação social russo alinhavam com a direcção 
geral da agência espacial e anunciavam a nova era na exploração de Marte. No entanto, e horas depois do lançamento, escassearam 
as notícias sobre a missão numa clara sensação de que algo não correra muito bem. As primeiras referências a um possível problema 
surgiram de Ted Molczan, um famoso observador de satélites, que afirmava que a sonda não havia alterado a sua órbita em resultado 
da primeira queima. Por outro lado, surgiam referências de que a agência espacial russa ou mesmo a NPO Lavochkin não haviam 
recebido qualquer telemetria da Fobos-Grunt. 


As informações oficiais sobre o estado da Fobos-Grunt eram inexistentes. Na prática, era como se existisse um blackout informativo 
sobre a missão e muito do debate que entretanto se 1a desenvolvendo sobre a missão, partia de conjunturas e suposições, por vezes 
de rumores. Uma fonte referiu que a antena de espaço profundo localizada em Goldstone, a Califórnia, havia detectado um sinal 
proveniente da sonda e segundo esta informação, a Fobos-Grunt estava a transmitir telemetria em todas as frequências disponíveis 
num claro sinal de que havia problemas a bordo"”. Segundo os dados «disponíveis», a sonda estaria num modo de segurança, o que 
por si só era indicativo de problema, deixando no entanto a porta aberta para um possível resolução do problema. Para além de 
Goldstone, aparentemente uma estação localizada na Europa teria recebido um sinal da Fobos-Grunt existindo no entanto algumas 
indicações de que os painéis solares não estariam orientados em relação ao Sol na altura em que o computador teria enviado o sinal 
para que as baterias fossem recarregadas. 


Antes da missão, fora estabelecida uma rede social para a observação das ignições a partir da América do Sul. Os observadores 
foram aconselhados para procurar pistas visuais da ignição dos motores da unidade MDU da Fobos-Grunt e depois relatar as suas 
observações num fórum na Internet. Em resultado deste apelo, muitos foram aqueles que procuraram nos céus do Brasil algum sinal 
da ignição dos motores. Uma testemunha relatou ter visto o que lhe pareceu ser ignições. Porém, a observação pode ter sido 
confundida com algum reflexo dos painéis solares ou de outras superfícies mais reflectivas da sonda. Mais tarde foi referido que o 
centro de controlo da missão não conseguiria localizar a Fobos-Grunt ao longo do caminho de voo que estava previsto antes do 
lançamento e tendo por base os parâmetros orbitais previamente calculados. Tal não era de estranhar, pois a Fobos-Grunt não se 
encontrava lá! A sonda acabou por ser localizada horas mais tarde ainda na sua órbita inicial, sendo assim possível confirmar que o 
tanque exterior de combustível ainda se encontrava acoplado à unidade MUD. Infelizmente, não foi recebida qualquer telemetria da 
sonda. 


A reacção oficial à situação da Fobos-Grunt surge somente no dia 9 quando se admite que não teriam ocorrido nenhuma das duas 
manobras. Vladimir Popovkim, Presidente da Roscosmos, admitia a possibilidade de a Fobos-Grunt não ter estabelecido uma 
correcção orientação no espaço tanto através do sistema de controlo de atitude utilizando o sensor solar ou utilizando os sensores 
estelares, impedindo assim o comando automático que daria início à sequência de ignição. A situação não era nominal, mas não 
imprevisível e segundo Popovkin estavam a ser levados a cabo esforços para enviar a sequência de dados para a sonda para permitir 
a realização das manobras. O responsável espacial russo referia também que os especialistas teriam três dias para enviar a sequência 
de comando, numa indicação de que os painéis solares não estariam a recarregar as baterias da sonda. No entanto, um representante 
da NPO Lavochkim, havia referido anteriormente que a companhia havia recebido dados telemétricos da Fobos-Grunt que 
confirmavam que as baterias estavam a ser recarregadas e que a sonda estivera sempre orientada em relação ao Sol. Por esta altura 
surgia a questão de se saber qual o origem dos problemas de orientação da Fobos-Grunt. Estes seriam resultado de problemas 
relacionados com o software ou com o hardware? Esta questão era importante pois se enquanto que os problemas de software 
poderiam aparentemente ser resolvidos a partir do solo ao se enviar um novo conjunto de procedimentos, os problemas de hardware 
representariam por si só o fim da missão. 


Ainda a 9 de Novembro, era referido que seriam levadas a cabo tentativas para executar as manobras orbitais entre as 2300UTC do 
dia 9 e as O100UTC do dia 10 de Novembro, com a sonda a entrar na área de cobertura de Baikonur pelas 1730UTC. Porém, 


'” Antes do lançamento a Fobus-Grunt fora programada para orientar a sua antena em direcção a Norte em caso de problemas antes 
das suas manobras orbitais sobre a América do Sul, facilitando assim o contacto com as estações no solo nos Estados Unidos, 
Europa e Rússia. 
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somente uma estação de comunicações no cosmódromo estava equipada para fazer a recepção da telemetria da sonda e para enviar 
os novos comandos para as manobras orbitais. 


O dia 10 de Novembro não trouxe boas notícias sobre o estado da sonda ou sobre as tentativas de contacto com a mesma, que 
acabaram todas por ser um fracasso. Entretanto, um membro do fórum de debate espacial da revista russa Novosti Kosmonavtiki 
referia alguns detalhes cruciais sobre a fase inicial da missão. Aparentemente e imediatamente após atingir a órbita terrestre, as 
estações russas receberam dados telemétricos a partir do segundo estágio do foguetão lançador confirmando a separação da Fobos- 
Grunt. Durante a segunda órbita, o controlo da missão recebeu a única comunicação da sonda que confirmara que os painéis solares 
estavam abertos, que o veículo havia adquirido a orientação correcta em relação ao Sol e que todos os sistemas estavam a funcionar 
correctamente. Porém, e após a segunda órbita, a sonda estava muda e não havia sido recebida qualquer telemetria na noite anterior. 
A partir de Baikonur, os controladores tentaram reiniciar o computador da Fobos-Grunt e planeavam repetir a mesma tentativa 
durante a noite seguinte. Durante este dia várias estações de rastreio da agência espacial europeia localizadas na Austrália e em 
Kourou, tentaram sem sucesso contactar a sonda que se manteve silenciosa durante os dias 11 e 12 de Novembro apesar das 
tentativas levadas a cabo a partir de várias localizações. 





Hora (UTC) | Curiosamente, vários observadores começaram a relatar que a sonda se movia nos céus 
sem criar qualquer brilho anormal de luz, uma evidência de que o sistema de controlo de 

Lançamento 2016:03,145 | atitude da sonda estava a controlar a posição da sonda em relação à Terra. Por outro lado, 

| Separação | 2027:27,747 | o NORAD 1a publicando os parâmetros orbitais da Fobos-Grunt e estes tam mostrando 
que em vez de perder altitude, a Fobos-Grunt teria ganho alguns metros. Assim, em vez 

[É ignição MDU 2255:47,981 | da esperada perda de 215 metros de altitude, a sonda havia elevado a sua altitude orbital 
Fim [º ignição MDU | 2305:18,253 média em 138 metros (10 de Novembro), com o apogeu a não perder altitude e com o 
perigeu a ter um ganho de cerca de 300 metros. Como explicar estas alterações? Podendo 

2º ignição MDU 0102:48,870 | tratar-se efectivamente de uma acção resultante da actividade do sistema de controlo de 


— IE atitude, os dados poderiam também ser o resultado de medidas pouco fiáveis. No entanto, 
a 13 de Novembro os parâmetros orbitais da sonda mostravam que esta estava de novo a 
perder altitude. 
A sequência de lançamento e as 
manobras orbitais inicialmente 
previstas para a Fobos-Grunt. Após 
a separação a sonda ficaria numa 
órbita inicial a partir da qual o 


A 14 de Novembro, Anatoli Popovkin referia, durante a conferência de imprensa após o 
lançamento da Soyuz TMA-22, que as hipóteses de salvar a Fobos-Grunt eram muito 
pequenas ou quase inexistentes, mas que as tentativas de comunicar com a sonda iriam 
continuar até ao encerramento da janela de partida para Marte em princípios de 
Dezembro'*. 


MDU executaria a sua primeira 


ignição. A segunda ignição As últimas e derradeiras tentativas de contactar a Fobos-Grunt ocorreram entre 21 e 23 de 
colocaria a Fobos-Grunt numa | Novembro com a agência espacial europeia a direccionar as suas estações em Kourou, 
trajectória para Marte. Fonte: IKI Perth e Maspolamas, para levar a cabo as últimas tentativas para contactar a sonda. A 
estação de Perth, Austrália, teve várias passagens consecutivas da sonda, enquanto que a 


as é é Fá Ê 19 
estação de Kourou conseguiu seguir a Fobos-Grunt por vários minutos ”. 





Os primeiros sinais da Fobos-Grunt foram recebidos entre as 2021UTC e as 2028UTC do dia 22 de Novembro quando a estação de 
Perth transmitiu comandos fornecidos pela NPO Lavochkin. Devido às limitações técnicas da estação de Perth”, só poderia receber 
um sinal transportador que não continha qualquer telemetria. No entanto, a recepção do sinal era muito importante e confirmava que 
pelo menos o sistema de rádio a bordo da Fobos-Grunt estava operacional. Os dados recebidos foram então transferidos para os 
especialistas russos. Posteriormente, Perth acabou por recepcionar telemetria da sonda. Esta telemetria provinha do sistema de rádio 
do estágio de cruzeiro e tratava-se de uma telemetria de emergência que indicava o fornecimento normal de energia e a normal 
operação do equipamento de comunicações. Duas outras sessões de comunicações com Perth foram bem sucedidas e os dados 
enviados para a Rússia. No entanto, os especialistas não conseguiram ler estes dados devido a problemas resultantes com codificação 
e descodificação dos dados por causa da passagem dos mesmos por um sistema de descodificação europeu não compatível. 


A 24 de Novembro também as estações russas em Baikonur receberam telemetria da Fobos-Grunt. No entanto, outras sessões de 
comunicação neste dia e a 25 de Novembro não trouxeram qualquer resultado, com a sonda ficar novamente silenciosa. 


'8 Anteriormente havia sido referido que a janela de partida para Marte se fechava a 20 de Novembro de 2011. Na realidade, a 
precessão orbital tornava impossível a partida para Marte após os primeiros dias de voo, no entanto seria possível a partida mais 
tardia à custa do gasto de propolente reservado para outras tarefas durante a missão. 


2 A estação de Perth teve passagens de seis minutos às 2025UTC, 2157UTC e 2332UTC do dia 21 de Novembro, e às 0416UTC e 
0549UTC do dia 22 de Novembro, enquanto que a estação de Kourou «escutou» a sonda entre as 1752UTC e as 1759UTC do dia 22 
de Novembro. 


20 E j ) ) Es 3 . é 
A estação de Perth havia sido equipada com uma antena lateral à juntamente com um cone especial para enviar um sinal de apenas 
3 watts para a sonda com o intuito de activar o seu transmissor. 
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China lança novo YaoGan 


Com o aproximar do final de cada ano a China costuma aumentar o ritmo dos seus lançamentos. Apesar de não haver uma 
explicação para tal facto, tal tem acontecido nos últimos anos e 2011 parece não vir a ser uma excepção. 


Continuando com a sua série de lançamentos em 2011, a China colocou em órbita um novo satélite que classificou como de detecção 
remota. O YG-12 YaoGan Weinxing-12 parece no entanto ser um novo veículo de observação electro-óptica construído pelo CAST 
e virá substituir ou complementar as observações dos satélites anteriores deste tipo, tais como o YG-5 YaoGan Weixing-5. 


A série YaoGan Weixing 


No passado a então União Soviética utilizou a designação “Cosmos” para esconder a verdadeira natureza de centenas e centenas de 
satélites que colocava em órbita, atribuindo-lhes uma natureza científica. Porém, cedo os especialistas Ocidentais estranharam 
tamanho investimento na Ciência por parte de uma nação e concluíram que a maior parte desses satélites teria uma aplicação militar. 


Nos nossos dias algo de semelhante poderá estar a ocorrer com os satélites chineses da série Yaogan. Segundo as autoridades 
chinesas estes satélites são utilizados para a realização de experiências científicas, para levarem a cabo a detecção remota de 
recursos terrestre e estimar colheitas e para auxiliar nas tarefas de prevenção e redução de desastres naturais. Tirando estes 
objectivos, nada mais é referido sobre estes veículos. 


Dos satélites até agora colocados em órbita foram identificados dois tipos, sendo alguns satélites destinados para a observação 
electro-óptica digital e outros para a observação utilizando radares SAR (Synthetic Aperture Radar). Os satélites de observação 
electro-óptica digital foram desenvolvidos pela 5º Academia do CASC, enquanto que os satélites SAR foram desenvolvidos pela 8º 
Academia do CASC. 


A série de lançamento foi iniciada a 27 de Abril de 2006 com o lançamento do 
YG-1 YaoGan Weixing-l por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C a partir do 
Centro de Lançamento de satélites de Taiyuan. O satélite foi colocado numa órbita 
com um apogeu a 621 km de altitude, perigeu a 602 km de altitude, inclinação 
orbital de 97,81º e período orbital de 96,93 minutos. Esta órbita foi posteriormente 
elevada para uma órbita circular operacional com um apogeu a 629 km de altitude, 
perigeu a 628 km de altitude, inclinação orbital de 97,87º e período orbital de 97,28 
minutos. Ao se observar a carenagem de protecção de carga depressa se salienta o 
seu comprimento de 10 metros e o diâmetro de 3,8 metros. O YG-1 YaoGan 
Weixing-1 terá sido o primeiro satélite JB-5 Jian Bing-5 destinado à observação 
através de um radar SAR. 


O segundo satélite desta série seria lançado a 25 de Maio de 2007 por um foguetão 
CZ-2D Chang Zheng-2D a partir do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. 
O YG-2 YaoGan Weixing-2 era colocado numa órbita com um apogeu a 655 km 
de altitude, perigeu a 630 km de 
altitude, inclinação orbital de 
97,85º e período orbital de 97,57 
minutos. As autoridades 
chinesas anunciavam os mesmos 
objectivos para a missão, mas 
este lançamento diferia do 
anterior devido ao facto de o 
YaoGan Weixing-2 não ser a 
única carga presente a bordo do 
vector lançador sendo lançado 
também o satélite ZP-1 Zheda PiXing-1 “MEMS-Pico” (31491 2007-019B). Este 
satélite teve como objectivo proporcionar uma plataforma orbital para o ensaio de 
novas tecnologias, tais como acelerómetros, micro-giroscópios e sensores de 
infravermelhos. Entretanto, os dados orbitais apontam para que o YaoGan 
Weixing-2 se encontre numa órbita com um apogeu a 658 km de altitude, perigeu 
a 631 km de altitude, inclinação orbital de 97,93º e período orbital de 97,61 
minutos. Crê-se que na realidade que este tenha sido o primeiro de uma nova 
geração de satélites de reconhecimento digital electro-óptico JB-6 Jian Bimg-6. 
Estes satélites terão substituído os veículos FSW-4 que faziam regressar uma 
cápsula com filme contendo imagens obtidas durante a sua missão. Os novos 
satélites terão uma resolução de 0,6 metros a 1,9 metros. 
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Ainda em 2007, no dia 11 de Novembro, era lançado um foguetão CZ-4C Chang 
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Zheng-4€C desde Taiyuan transportando o satélite YG-3 YaoGan Weixing-3. O satélite seria colocado numa órbita com um apogeu a 
613 km de altitude, perigeu a 457 km de altitude, inclinação orbital de 97,85º e período orbital de 95,34 minutos. O perigeu orbital 
seria elevado a 14 de Novembro para os 613 km de altitude com o apogeu a ser 
colocado nos 624 km. O satélite atingiria posteriormente uma órbita circular 
operacional com um apogeu a 630 km de altitude, perigeu a 627 km de altitude, 
inclinação orbital de 97,84º e período orbital de 97,28 minutos. O YG-3 terá sido o 
segundo satélite Jian Bing-5 


O satélite YG-4 YaoGan Weixing-4 seria lançado no 1 de Dezembro de 2008 por 
um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D desde Jiuquan. Mais uma vez os detalhes 
técnicos acerca do novo satélite foram inexistentes, mas tendo por base a análise 
levada a cabo aos três satélites predecessores da série os analistas ocidentais 
concluíram que este novo satélite poder-se-á tratar do segundo veículo da série 
militar JB-6 Jian Bing-6 de reconhecimento digital. As observações ópticas dos 
satélites Jian Bing-6 deverão complementar as observações SAR levadas a cabo 
pelos satélites da série militar Jian Bing-5 (YG-1 YaoGan-l e YG-3 YaoGan-3). 


No dia 15 de Dezembro de 2008 
era lançado desde Taiyuan um 
foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B 
transportando o satélite YG-5 
YaoGan Weixing-5. Apesar de já 
há vários meses se aguardar pelo 
lançamento deste satélite, a sua 
natureza permanece, tal como 
acontece com os anteriores satélites YaoGan, envolta em mistério. 





As referências iniciais a este lançamento indicavam a missão o primeiro satélite da 
série militar Jian Bing-7. Não havendo muitos dados relativos a esta série de 
satélites crê-se que seja um novo tipo de satélite de observação. Observações | fi 
posteriores verificaram que o satélite Z1 Yuan-2 (3), também designado Jian Bin-3 (3), Nava sido removido da sua órbita antes do 
lançamento do YanGan-5. Esta manobra pode indicar que o YanGan-5 seja um novo tipo de satélite electro-óptico que venha 
substituir os Jian Bing-3. 





Segundo o analista Phillip Clark, o satélite YaoGan-5 atingiu a sua órbita operacional a 20 de Dezembro ficando colocando numa 

órbita com um apogeu a 495 km de altitude, perigeu a 488 km de altitude e inclinação orbital de 94,44 minutos. De notar que o 
mesmo período orbital era utilizado pela série Jian Bing-3, apesar de existiram 
ligeiras diferenças nas suas excentricidades orbitais o que resultava em apogeus e 
perigeus em altitudes diferentes. 


A 21 de Abril de 2009 a secção de ciência e tecnologia da versão on-line do jornal 
People's Daily, anunciava o lançamento do YaoGan Weixing-6 a 22 de Abril de 
2009, referindo o lançamento de um satélite de detecção remota desde o Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan. O lançamento seria confirmado no mesmo 
dia pela agência de notícias Xinhua. O lançamento acabou por ter lugar às 
0255:04,562UTC do dia 22 de Abril e foi levado a cabo por um foguetão CZ-2C 
Chang Zheng-2C/III. Mais uma vez, e segundo a agência Xinhua o satélite YG-6 
YaoGan Weixing-6 seria utilizado para “estudos dos recursos terrestres, protecção 
e vigilância ambiental, planeamento urbano, estimativa de colheitas, redução e 
prevenção de desastres naturais, e para a realização de experiencias espaciais”. O 
YaoGan Weixing-6 foi desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo 
Espacial de Xangai da Corporação Aeroespacial de Ciência e Tecnologia da China 
e segundo alguns analistas ocidentais, este satélite poderá ser o primeiro veículo da 
série militar JB-7 Jian Bing-7, um novo tipo de veículo SAR. Esta foi a primeira 
vez que um satélite YaoGan foi colocado em órbita por um foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C com o satélite a ser colocado num novo tipo de órbita tendo em conta 
esta série de satélites apontando-se assim para um satélite com uma massa inferior 
a 2.700 kg (JB-5 Jian Bing-5). Os parâmetros orbitais iniciais do satélite eram: 
apogeu a 517 km de altitude, perigeu a 485 km de altitude, inclinação orbital de 
97,65º e período orbital de 94,63 minutos. A órbita foi posteriormente ajustada 
para um apogeu a 512 km de altitude, perigeu a 508 km de altitude, inclinação 
orbital de 97,59º e período orbital de 94,82 minutos. 
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A natureza do YG-6 acabou por ser revelada numa carta de felicitações enviada pela Academia de Ciências da China ao congratular 
o lançamento do satélite radar JB-7 Jian Bing-7 (1). 


- Ainda antes do final de 2009 seriam lançados dois 
novos satélites desta série. A 9 de Dezembro era 
colocado em órbita o YG-7 YaoGan Weixing-7 por 
um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D a partir de 
Jiuquan. O satélite, supostamente um veículo de 
observação electro-óptica, seria colocado numa 
órbita com um apogeu a 658 km de altitude, perigeu 
a 619 km de altitude, inclinação orbital de 97,84º e 
período orbital de 97,49 minutos. Os dados mais 
recentes mostram o satélite numa órbita com um 
apogeu a 661 km de altitude, perigeu a 622 km de 
altitude, inclinação orbital de 97,88º e período 
orbital de 97,56 minutos. A 15 de Dezembro era 
lançado um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C que 
colocaria em órbita o satélite YG-8 YaoGan 
Weixing-8. A sua órbita inicial tinha um apogeu a 
1.193 km de altitude, perigeu a 1.184 km de 
altitude, inclinação orbital de 100,50º e período 
orbital de 109,17 minutos. A órbita do YaoGan 
Weixing-8, supostamente um veículo SAR, desvia-se completamente dos parâmetros orbitais dos seus antecessores (apogeu a 1.205 
km de altitude, perigeu a 1.192 km de altitude, inclinação orbital de 100,46º e período orbital de 109,39 minutos). Juntamente com o 
satélite YG-8 YaoGan Wexing-8 foi colocado em órbita o pequeno satélite XW-1 X1 Wang-1 (36122 2009-072B). 





A missão do tripleto de satélites YG-9 YaoGan 
Weixing-9 diferiu mais uma vez dos parâmetros 
verificados em quase todos os lançamentos 
anteriores. De facto a 5 de Março de 2010 eram 
colocados em órbita três satélites por um 
foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C desde. As 
imagens do lançamento que foram divulgadas 
mostraram uma carenagem de protecção de 
carga muito maior do que habitualmente seria de 
esperar para uma missão deste tipo, o que 
levantou suspeitas sobre a natureza da carga a 
bordo do CZ-4C Chang Zheng-4C. De facto, 
observações posteriores vieram a confirmar a 
presença de três objectos activos em órbita 
resultantes deste lançamento. 


Ao se verificar os parâmetros orbitais dos 
objectos em órbita, notou-se uma semelhança 
com o tipo de parâmetros orbitais usualmente = a 

associados aos satélites NOSS norte-americanos. Estes 
satélites, usualmente lançados em tripletos, são utilizados 
para vigilância naval electrónica. O satélite YaoGan 
Weixing-9 é na realidade um conjunto de três satélites (um 
veículo principal e dois subsatélites). Certamente que as 
autoridades chinesas não irão revelar a natureza destes 
veículos, mas informações anteriormente publicadas por 
fontes chinesas e agora associadas a este lançamento, levam 
de facto a confirmar que a China terá assim dado início a um 
novo programa de vigilância maritima electrónica. 
Aparentemente os satélites terão sido fabricados na 
Academia de Tecnologia Espacial da China em Pequim 


O satélite YG-10 YaoGan Weixing-10 foi lançado no dia 9 
de Agosto de 2010. O lançamento teve lugar desde Taiyuan 
e foi levado a cabo por um foguetão CZ-4C Chang Zheng- 
4C. O satélite for colocado numa órbita inicial com um 
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apogeu a 621 km de altitude, um perigeu a 607 km de altitude, inclinação orbital de 97,82º e período orbital de 96,98 minutos. Mais 
uma vez as autoridades chinesas referiram este satélite como um veículo destinado a tarefas de detecção remota, mas o YG-10 
YaoGan Weixing-10 pode ser na realidade um veículo de observação SAR. Os dados mais recentes indicam que o satélite se 
encontra numa órbita circular com um apogeu a 629 km de altitude, um perigeu a 628 km de altitude, inclinação orbital de 97,83º e 
período orbital de 97,28 minutos. 


Satélite O satélite YG-11 YaoGan Weixing-11 lançado a 22 de Setembro 
de 2010 terá sido um novo veículo de observação electro-óptica. 
YaoGan Weixing-1 SAST SAR 1º Geração 
YaoGan Weixing-2 CAST 
YaoGan Weixing-3 SAST SAR 1º Geração 
YaoGan Weixing-4 CAST 
YaoGan Weixing-5 CAST 





O programa SAR 


Os radares SAR são um instrumento de microondas que produz 
imagens de alta resolução da superfície da Terra em quaisquer 
condições atmosféricas e em qualquer hora do dia. Um 
instrumento SAR pode medir tanto a intensidade como a fase da 
radiação microondas emitida, originando não só uma alta 
sensibilidade à textura mas também em algumas capacidades 
tridimensionais. Enquanto os sistemas ópticos convencionais 
para obtenção de imagens são menos efectivos durante a noite e 
em más condições atmosféricas, o sistema SAR gera a sua 
própria radiação microondas que pode penetrar nas nuvens, 
neblina, águas baixas e mesmo no solo para obter imagens de 


alta resolução da superfície da Terra bem como debaixo de água AEE HARE É 
e a baixa profundidade no solo. 





O desenvolvimento por parte da China da tecnologia SAR foi iniciado em finais dos anos 70 do Século XX. Em 1981 foi operado 
pela primeira vez o primeiro sistema SAR mono-polarizado transportado por um avião. O sistema foi desenvolvido pelo Instituto de 
Pesquisa Electrônica da Academia de Ciências da China. O primeiro sistema SAR multi-polarizado fo1 introduzido nos anos 90 para 
a monitorização de inundações. O primeiro sistema operacional em tempo real que poderia analisar as imagens a bordo de um avião 
e transmiti-las para estações no solo foi introduzido em 1994. 


Há muito que a China planeava colocar em órbita um satélite SAR para obter imagens em alta resolução tendo em vista a sua 
aplicação em quaisquer condições atmosféricas, nomeadamente na localização de forças navais do Estreito de Taiwan. A China 
também desenvolveu um interesse particular na potencial aplicação civil destes sistemas após os danos provocados pelas inundações 
e deslizamento de terras originados pelos tufões de 1994. Enquanto que a China utilizava sistemas de detecção remota por 
observação óptica, surgiu um interesse particular na obtenção de imagens através de microondas que poderia penetrar na região Sul 
da China quase permanentemente coberta de nuvens. Crê-se que o sistema espacial SAR da China tenha beneficiado da sua 
cooperação com a Rússia e com a Europa. 


Por seu lado, o Exército de Libertação do Povo vê a obtenção de imagens pelos sistemas SAR como vital para a sua capacidade do 
domínio da informação em futuros conflitos. Ao contrário dos sistemas ópticos passivos convencionais, os sistemas SAR espaciais 
podem levar a cabo através das nuvens, chuva, nevoeiro e poeiras para detectar alvos no solo ou subsolo, e pode ser útil para a 
criação de mapas militares detalhados. Os engenheiros chineses têm examinado os satélites SAR como um meio de detectar 
submarinos inimigos em águas pouco profundas. 
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Satélite Desig. Int. NORAD ea Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento 


Lançamento 

YaoGan Weixing-1 2006-015 290922 27-Abr06 22:48:00  CZ4€ eso ads 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y8) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(3) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y9) 

CZ-4B Chang Zheng-4B 
(Y20) 

CZ-2€C Chang Zheng-2C 
(Y19) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y10) 

CZ-4€C Chang Zheng-4C 
(Y4) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y5) 

CZ-4C Chang Zheng-4C 
(Y6) 

CZ-2D Chang Zheng-2D 
(Y11) 

YaoGan Weixing-l2 2011-066 37874 11-Nov-l1 03:21:05,279 Z4B = a 


YaoGan Weixing-13 2011-072 XXXXX  29-Nov-l1  18:50:04,467 €Z-2€ Chang Zheng-2C Taiyuan, LC9 


Taiyuan, LC7 


YaoGan Weixing-2 2007-019 31490 25-Mai-07 07:12:00 Jiuquan, 603 


YaoGan Weixing-3 2007-055 32289 11-Nov-07  22:48:34,843 Taiyuan, LC? 


YaoGan Weixing-4 2008-061 33446 01-Dez-08 04:42:00 Jiuquan, 603 
YaoGan Weixing-5 2008-064 33456 15-Dez-08  03:22:04,521 Taiyuan, LC9 
YaoGan Weixing-6 2009-021 34839 22-Abr-09  02:55:04,562 Taiyuan, LC? 


YaoGan Weixing-7 2009-069 36110 09-Dez-09 08:42:00 Jiuquan, 603 


Yaogan Weixing-8 2009-072 36121 15-Dez-09  02:31:04,790 


Taiyuan, LC9 
YaoGan Weixing-9 2010-009 36413 05-Mar-10  04:55:05,227 Jiuquan, 603 
YaoGan Weixing-10 2010-038 36834 09-Ago-10  22:49:05,551 Taiyuan, LC9 
YaoGan Weixing-11 2010-047 37165 22-Set-10 | 01:42:00,835 Jiuquan, 603 


Taiyuan, LC9 





A pesquisa e o desenvolvimento iniciais da primeira geração de sistemas SAR espaciais teve lugar em finais dos anos 80 e o 
desenvolvimento dos primeiros modelos deu-se em 1991. Em Maio de 1995 o Comité Estatal de Ciência e Tecnologia e o 
COSTIND aprovaram o desenho e os trabalhos associados aos sistemas de transmissão de dados em alta velocidade. Um sistema de 
simulação no solo para a primeira geração de satélites SAR foi desenvolvido pelo CAS e pelo BUAA em finais dos anos 90. Mesmo 
antes do lançamento da primeira geração de satélites SAR, já se havia iniciado a pesquisa da segunda geração destes sistemas. 
Segundo alguns relatórios, a segunda geração de satélites SAR estaria prevista para o 11º Plano de Desenvolvimento Quinquenal da 
China (entre 2006 e 2010). 


As principais empresas estatais envolvidas no desenvolvimento do sistema SAR incluem o Instituto Académico da China para as 
Ciências Electrónicas (instrumentos SAR), Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai (desenho do satélite e veículo 
lançador CZ-4B), Instituto 501 e Instituto 504 da Academia de Tecnologia Espacial da China, Instituto de Pesquisa de Tecnologia 
Electrónica de Nanjing, Instituto de Equipamento Electrónico do Sudoeste e a Universidade de Aeronáutica e astronáutica de 
Pequim (BUAA). 


E 1 Lise DE ads — 


O Instituto de Pesquisa Electrónica do CAS foi designado, ao abrigo do 
Projecto 863, para desenvolver um sistema SAR nacional desde os 
finais dos anos 80. São escassos os detalhes disponíveis acerca do 
sistema SAR transportado a bordo dos satélites JB-5 JianBing-5, mas 
alguma informação do CAS revelou que o protótipo do SAR 
desenvolvido, utiliza a banda L e é capaz de duas opções de resolução. 
Em modo de alta resolução o sistema possui uma resolução de 5 metros 
e um campo de visão de 40 km. Por outro lado, no modo de baixa 
resolução o sistema tem uma resolução de 20 metros e um campo de 
A fai visão de 100 km. O protótipo foi testado a bordo de um avião e os 
La Ecs M Ei Taça 1 resultados foram satisfatórios. 


O pequeno TX-1 Tan Xun-l 


Juntamente com o satélite YG-12 YaoGan Weixing-l12 seguia o 
pequeno satélite TX-1 TianXun-l, também denominado Tian Xun Zhe- 
1 (KK&H— =), construído pela Universidade de Aeronáutica e 
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Astronáutica de Nanjing. Segundo a agência de notícias Xinhua?!, o TianXun-l será utilizado para levar a cabo “...verificações 
tecnológicas” O satélite está equipado com uma câmara de CCD com uma massa de 2,5 kg que foi construída pela Universidade de 
Suzhou e que é capaz de uma resolução de 30 metros. O satélite tem uma forma poligonal com um comprimento máximo de 0,75 m, 
largura máxima de 0,60 metros e uma massa de 35 kg. 


O projecto de desenvolvimento do TX-1 teve início, aparentemente, em 2007 porém problemas sérios de gestão levaram a que fosse 
sucessivamente atrasado. 


O CZ-4B Chang Zheng-4B 


Desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai, a família de lançadores Chang Zheng-4 é utilizada para a 
colocação de satélites em órbitas polares e órbitas sincronizadas com o Sol. São lançadores a três estágios de propolentes líquidos 
cujas raízes se encontram no foguetão FB-1 Feng Bao-l. A família destes lançadores consiste em três variantes: CZ-4A Chang 
Zheng-4A, CZ-4B Chang Zheng-4B e Chang Zheng-4C. 


Após o desenvolvimento do Feng Bao-1l, a Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai foi incumbida do desenvolvimento 
do CZ-4. Aparentemente, este lançador seria um veículo suplente para o CZ-3B Chang Zheng-3B, com os dois primeiros estágios do 
CZ-4 a serem basicamente idênticos aos do foguetão CZ-3 Chang Zheng-3. O terceiro estágio do CZ-4 Chang Zheng-4 foi 
inteiramente desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai. 


Após o sucesso do CZ-3B, a versão CZ-4 foi abandonada em 1982 e baseado no seu desenho foi introduzido o CZ-4A Chang Zheng- 
4A que é geralmente idêntico à primeira versão mas tendo uma massa no lançamento ligeiramente inferior”. 


O desenvolvimento do foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B (KfE)U5 Z,X Bir) teve início em Fevereiro de 1989, com o primeiro 
lançamento previsto para ter lugar em 1997 mas acabando por só se realizar em 1999. 


O CZ-4B Chang Zheng-4B tem uma carenagem de protecção de maiores dimensões; o controlo electromecânico original foi 
substituído por um controlo electrónico; os sistemas de telemetria, seguimento, controlo e de auto-destruição foram melhorados e 
substituídos por dispositivos de menores dimensões; procedeu-se a uma revisão do desenho dos escapes dos motores do segundo 
estágio para melhor desempenho a elevada altitude; foi introduzido um sistema de gestão de consumo de propolente para o segundo 
estágio com o objectivo de reduzir o propolente residual e assim aumentar a capacidade de carga; e foi introduzido um sistema de 
ejecção de propolente para o terceiro estágio. 
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“ “China launches remote-sensing satellite” — http://news.xinhuanet.com/english2010/china/2011-11/09/c 131238098 .htm 
** O CZ-4 Chang Zheng-4 tinha uma massa de 248.962 kg enquanto que o CZ-4A Chang Zheng-4A tinha uma massa de 241.092 kg. 
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É capaz de colocar uma carga de 
4.200 kg numa órbita terrestre baixa, 
2.800 kg numa órbita sincronizada 
com o Sol ou 1.500 kg para uma 
órbita de transferência para a órbita 
geossincrona. 


O C7Z-4B pode utilizar duas 
carenagens. Uma com um 
comprimento de 7,12 metros, 
diâmetro de 2,90 metros e um peso de 
800 kg, e outra com um comprimento 
de 8,48 metros, diâmetro de 3,35 
metros e um peso de 800 kg. 


Uma versão equipada com oito 
propulsores laterais de combustível 
sólido foi estudada pela Academia de 
Tecnologia de Voo Espacial de 
Xangai. O foguetão Chang Zheng-4B- 
8S teria uma massa de 270.000 kg no 
lançamento e seria capaz de colocar 
2.600 kg numa órbita polar ou 
sincronizada com o Sol. 


A seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B. 


Lançamento 


1999-025 


1999-057 
2000-050 
2002-024 


2002-049 
2003-049 


2004-035 
2004-044 
2006-046 
2007-042 
2008-053 
2008-064 
2010-051 
2011-043 
2011-066 


Veículo 
lançador Lançamento 


à 47 


Yi 
Y3 
Y5 


Y6 
Y4 


à dg! 
Y8 


Data de 


10-Mai-99 


14-Out-99 
1-Set-00 
15-Mai-02 


27-Out-02 
21-Out-03 


8-Set-04 
6-Nov-04 
23-Out-06 
19-Set-07 
25-Out-08 
15-Dez-08 
06-Out-10 
15-Ago-11 
11-Nov-11 


Hora (UTC) 
1:33:00 


3:16:00 
3:25:00 
1:50:00 


3:17:00 
3:16:00 


23:14:00 
3:10:00 
23:34:03 
03:26:13.445 
01:15:04.484 
03:22:04.521 
00:49:05.433 
22:57:19,319 
03:21:05,279 


Local de 
Lançamento 


Taiyuan, LC7 


Taiyuan, LC7 
Taiyuan, LC7 
Taiyuan, LC? 


Taiyuan, LC7 
Taiyuan, LC7 


Taiyuan, LCY7 
Taiyuan, LC7 
Taiyuan, LC7 
Taiyuan, LC7 
Taiyuan, LC9 
Taiyuan, LC9 
Taiyuan, LC9 


Taiyuan, LC9 
Taiyuan, LC9 





Satélites 


FY-1C Feng Yun-1€C (35730 1999-0254) 
SJ-5 Shi Jian-5 (35731 1999-025B) 
CBERS-1 'Zi Yuan-1' (25940 1999-0574) 
SACT-1 (25941 1999-057B) 

ZY-2 Zi Yuan-2 (26481 2000-0504) 
HY-1 Hai Yang-1 (27430 2002-0244) 
FY-1D Feng Yun-1D (27431 2002-024B) 
ZY-2B Zi Yuan-2B (27550 2002-0494) 
CBERS-2 'Zi Yuan-1B' (28057 2003-0494) 
Shi Jian-6 Grupo-1A (28413 2004-0354) 
Shi Jian-6 Grupo-1B (28414 2004-035B) 
ZY-2C€C Zi Yuan-2C (28470 2004-0444) 
Shi Jian-6 Grupo-2A (29505 2006-0464) 
Shi Jian-6 Grupo-2B (29506 2006-046€) 
CBERS-2B 'Zi Yuan-1' (32062 2007-0424) 
Shi Jian-6 Grupo-3A (33408 2008-0534) 
Shi Jian-6 Grupo-3B (33409 2008-053B) 
YaoGan Weixing-5 (33465 2008-0644) 
Shi Jian-6 Grupo-4A (37179 2010-0514) 
Shi Jian-6 Grupo-4B (37180 2010-051B) 
HY-2A HaiYang-2A (37782 2011-0434) 
TX-1 TianXun-1 (37874 2011-0664) 
YG-12 YaoGan Weixing-12 (37875 2011-066B) 


Lançamento do YG-12 YaoGan Weixing-12 


Os rumores sobre o lançamento de um novo satélite de detecção remota, tal como foi anunciado pela imprensa estatal chinesa, 
confirmaram-se a 11 de Novembro de 2011. Pelas 0321:05,279UTC era lançado desde o Complexo de Lançamento LC9 do Centro 
de Lançamento de Satélites de Taiyuan, o foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B (Y21) que minutos mais tarde colocaria em órbita os 
satélites YG-12 YaoGan Weixing-12 e TX-1 Tian Xun-l1. 
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Várias fotografias que mostram os 
momentos finais da contagem decrescente 
do foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B (Y21) 
que colocou em órbita os satélites YG-12 
YaoGan Weixing-12 e TX-1 Tian Xun-l 
desde o Complexo de Lançamento LC9 do 
Centro de Lançamento de Satélites de 
Taiyuan a 11 de Novembro de 2011. 
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Lançamento duplo da China 


Adiado devido ao acidente com o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C, o lançamento de dois satélites tecnológicos por parte da China 
vem igualar o número recorde de lançamentos orbitais por parte deste país registado em 2010. Tal como aconteceu num lançamento 
anterior semelhante, os dados sobre os dois satélites colocados em órbita a 20 de Novembro de 2011 fornecidos pelas autoridades 
chinesas são muito genéricos. O lançamento, porém, proporcionou belas imagens a quem assistiu à sua fase inicial. 


Os satélites Shiyan Weixing-4 e ChuangXin-1 (3) 


A bordo do foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 19) seguiam os satélites SW-4 ShiYan Weixing-4 e ChuangXin-1 (3). Segundo a 
agência de notícias Xinhua, o satélite ShiYan Weixing-4 “será utilizado para experiências sobre tecnologia espacial e sondagem 
ambiental.” O satélite foi desenvolvido pela Instituto de Investigação Chinês de Tecnologia Espacial, sendo o quatro satélite desta 
série. 


Também denominado Tansuo-1, o primeiro satélite de 
demonstração tecnológica SW-1 ShiYan Weixing-1 foi 
lançado a 18 de Abril de 2004. Supostamente, este 
satélite foi parte do primeiro sistema de imagem digital 
capaz de obter informação sobre a Terra em estéreo. O 
segundo satélite da série, o SW-2, foi lançado a 18 de 
Novembro de 2004 e a sua missão foi semelhante à do 
satélite SW-1. O satélite ShiYan Weixing-3 foi lançado 
a 5 de Novembro de 2008 e foi utilizado para 
experiências sobre novas tecnologias da exploração 
atmosférica, segundo o seu construtor, o Instituto de 
Tecnologia de Harbin. 


Entretanto, a construção do SW-4 foi levada a cabo pelo 
Instituto de Shenzhen tendo sido transferida d o Instituto 
de Tecnologia de Harbin para a Corporação de satélites 
DongFangHong da Corporação Aeroespacial da China, 
da qual o Instituto de Shenzhen faz parte. 


NORAD Hora (UTC) Veículo Lançador Local Lançamento 
Lançamento 
Shiyan Weixing-1 | >994-012A | 28220 | 18-Abr-04 jason | SA NanE cnengoas. Xichang 
(Tansuo-1) (Y14) 
ShiYan Weixing-2 | 2004-0464 | 28479 | 18-Nov-04 10:4500 | 626 E uid 
ShiYan Weixing-3 | 2008-0564 | 33433 | 05-Nov-08 | 00:15:06,909 | Z-2D E ad Jiuguan, 603 
ShiYan Weixing-4 | 2011-058B | 37931 | 20-Nov-11 | 00:15:04,609 | Z22D E Jiuguan, 603 


O satélite ChuangXim-1 (3) foi desenvolvido pela Academia de Ciências Chinesa e será utilizado para recolher e transmitir dados 
sobre a conservação da água, dados hidrológicos e meteorológicos e data para o fornecimento de energia e ajuda em catástrofes a 
partir de estações de monitorização. O satélite irá também testar novas tecnologias, componentes domésticos, e fazer a verificação e 
validação orbital da nova carga. Este satélite está também a testar um sistema tendo por base a optimização da plataforma de 
satélites que é implementada em torno de uma integração flexível de cargas com uma alta funcionalidade. 


Desig. Int. | NORAD Hora (UTC) Veículo Lançador Local Lançamento 
Lançamento 
ChuangXin-1 | 2003-049B | 28058 | 21-Out-03 03:16:00 | Z4B = ad Taiyuan, LC7 








ChuangXin-1 (2) | 2008-056B | 33434 | 05-Nov-08 | 00:15:06,909 | 22D = Jiuguan, 603 
ChuangXin-1 (3) | 2011-0684 | 37930 | 20-Nov-11 | 00:15:04,609 | 22D a Jiuguan, 603 
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O €CZ-2D Chang Zheng-2D pode utilizar dois 
tipos de carenagens de protecção distintas 
dependendo do tipo de carga a colocar em 
órbita. A carenagem Tipo A tem um diâmetro 
de 2,90 metros (com esta carenagem o 
lançador tem um comprimento total de 37,728 
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O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 


O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (K ft. 5 ] X&ir), fabricado pela Academia 
de Tecnologia Espacial de Xangai, é um veículo a dois estágios destinado a colocar 
satélites em órbitas terrestres baixas. O seu primeiro estágio é semelhante ao do 
foguetão lançador CZ-4 Chang Zheg-4, bem como o seu segundo estágio 
exceptuando uma secção de equipamento melhorada em relação ao CZ-4. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D tem a capacidade de colocar uma carga de 3.500 kg 
numa órbita a uma altitude de 200 km com uma inclinação de 28,0º em relação ao 
equador terrestre ou uma carga de 1.300 kg para uma órbita sincronizada com o Sol 
a uma altitude de 645 km. No lançamento desenvolve 2.961,6 kN, tendo uma massa 
total de 232.250 kg, um comprimento de 41,056 metros e um diâmetro de 3,35 
metros. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D é principalmente lançado desde o Centro de Lançamento 
de Satélites de Jiuquan (áreas LA-2B e SLS-2), mas pode também ser lançado desde 
X1 Chang e Taiyuan. 


O primeiro lançamento do CZ-2D teve lugar a 9 de Agosto de 1992 (0800UTC) 
quando o veículo Y1 colocou em órbita o satélite recuperável FSW-2 (1) (22072 
1992-0514). 


si Pro Segundo Estágio 
Estágio estágio L-35 
L-138 


[| Motorprincipal | — Motorvernier | 
Diâmetro (m) 3,35 3,35 


Massa (kg) 232.250 
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Lançamento 
1992-051 
1994-037 
1996-059 
2003-051 
2004-039 
2005-025 


2005-033 


2007-019 


2008-056 


2008-061 
2009-069 
2010-027 


2010-040 


2010-047 


2011-068 


Veículo 
lançador 


Yi 
Y2 
X3 
Y4 
Y5 
Y6 


Y7 


Y8 


Y12 


Y9 
Y10 
Y15 


Y14 


ya 


Y19 


Data de 
Lançamento 


9-Ago-92 
3-Jul-94 
20-Out-96 
3-Nov-03 
27-Set-04 
5-Jul-05 


29-Ago-05 


25-Mai-07 


5-Nov-08 


1-Dez-08 
9-Dez-09 
15-Jun-10 


24-Ago-10 


22-Set-10 


20-Nov-11 


Hora (UTC) 
08:00:00 
08:00:00 
07:20:00 
07:20:04 
08:00:04 
22:40:00 


08:45:04 


07:12:00 


00:15:06,909 


04:42:00 
08:42:00 
01:39:04,115 


07:10:04,075 


02:42:00,835 


00:15:04,609 


Local de 
Lançamento 


Jiuquan, 138 
Jiuquan, 138 
Jiuquan, 138 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


metros) e a carenagem Tipo B tem um diâmetro de 3,35 metros (comprimento total de 41,056 metros). 


A tabela na página seguinte mostra todos os lançamentos levados a cabo pelo foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. 


Satélites 


Fanhui Shi Weixing-2 (1) 
(22072 1992-0514) 
Fanhui Shi Weixing-2 (2) 
(23145 1994-0374) 
Fanhui Shi Weixing-2 (3) 
(24634 1996-0594) 
Fanhui Shi Weixing-3 (1) 
(28078 2003-0514) 
Fanhui Shi Weixing-3 (2) 
(28424 2004-0394) 
Shi Jian-7 
(28737 2005-0254) 
Fanhui Shi Weixing-3 (3) 
(28824 2005-0334) 
YaoGan Weixing-2 
(31490 2007-0194 
Zheda PiXing-1 
(31491 2007-019B) 
Shiyan Weixing-3 
(33433 2008-0564) 
Chuang Xin-1 (2) 
33434 2008-056B) 
YaoGan Weixing-4 
(33446 2008-0614) 
Yaogan Weixing-7 
(36110 2009-0694) 
Shi Jian-12 
(36596 2010-0274) 
Tian Hui-l 
(36985 2010-0404) 
YaoGan Weixing-11 
(37165 2010-0474) 
Zheda PiXing-lA (1) 
(37166 2010-047B) 
Zheda PiXing-lA (2) 
(37167 2010-047C) 
ChuangXin-l (3) 
(37930 2011-0684) 
ShiYan Weixing-4 
(37931 2011-068B) 


Lançamento do YG-12 YaoGan Weixing-12 


Mais uma vez, e como se tornou hábito após o lançamento fracassado do satélite SJ-11 ShiJian 11-04 a 18 de Agosto de 2011, a 
China não anunciou de forma oficial o lançamento dos satélites ShiY an Weixing-4 e ChuangXin-1 (3), apesar de este ser aguardado. 


O lançamento acabaria por ter lugar às 0015:04,609UTC do dia 20 de Novembro, minutos depois do nascer do Sol local o que 
proporcionou imagens únicas do lançamento. Todas as fases do lançamento decorreram sem problemas e os dois satélites ter-se-ão 
separado do último estágio do lançador pelas 0030UTC. 
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A 5º missão da ILS em 2011 


A 5º missão da ILS (International Launch Services) teve lugar a 25 de Novembro com o lançamento do satélite de comunicação 
chinês AsiaSat-7. Até ao final de 2011 a ILS ainda possui em carteira dois lançamentos orbitais com os quais pretende colocar em 
órbita três novos satélites de comunicações. O lançamento do AsiaSat-7 faz a ILS marcas pontos neste lucrativo mercado 


internacional e assinala o 371º lançamento de um foguetão da família Proton. 


O foguetão 8KS2KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM 
Proton-M (IlporóH-M) é um lançador a três 
estágios podendo ser equipado com um estágio 
superior Briz-M ou então utilizar os usuais 
estágios Blok DM. As modificações 
introduzidas no Proton incluem um novo 
sistema avançado de aviónicos e uma ogiva 
com o dobro do volume em relação ao 8K82K 
Proton-K, permitindo assim o transporte de 
satélites maiores. Em geral este lançador 
equipado com o estágio Briz-M, construído 
também pela empresa Khrunichev, é mais 
poderoso em 20% e tem maior capacidade de 
carga do que a versão anterior equipada com 
os estágios Blok DM construídos pela RKK 
Energia. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem 
um comprimento de 53,0 metros, um diâmetro 
de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. E 
capaz de colocar uma carga de 21.000 kg 
numa órbita terrestre baixa a 185 km de 
altitude ou 2.920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossíncrona, 
desenvolvendo para tal no lançamento uma 
força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído 
pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção 
Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso 
bruto de 450.400 kg, pesando 31.000 kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver uma 
força de 1.074.000 kgf no vácuo, tendo um Tes 
de 317 s (o seu Ies-nm é de 285 s) e um Tq de 
108 s. Este estágio tem um comprimento de 
21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem 
seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem 
um peso de 1300 kg e desenvolvem 178.000 
kgf (em vácuo), tem um Tes de 317 s e um Tes- 
nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. 
Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados 
por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 8S811K, tem um peso 
bruto de 167.828 kg e uma massa de 11.715 kg 
sem combustível. É capaz de desenvolver 
244.652 kgf, tendo um Tes de 327 s e um Tq de 


Asiasat-7 
O satélite AsiaSat-7 é um novo satélite Fixed Satellite Services (FSS) 
construído pela Space  Systems/Loral para a Ásia Satellite 
Telecommunications Company Limited (AsiaSat). O satélite estará 
posicionado a 105,5º longitude Este onde irá substituir o satélite AsiaSat-3S 
quando este chegar ao final da sua vida útil em 2014. 


O novo satélite é assim desenhado para proporcionar serviços de satélite 
avançados, incluindo retransmissão de televisão, redes de telefone e redes 
VSAT na região da Ásia e Pacífico. O satélite transporta 28 repetidores de 
banda C e 17 repetidores de banda Ku, além de uma carga de emissão Ka. O 
sistema de cobertura regional em banda C cobre a Ásia, o Médio Oriente, 
Australásia e a Comunidade de Estados Independentes, com as emissões Ku a 
servir o Este Asiático, Sul Asiático e uma emissão direccionável Ku para 
satisfazer a demanda do mercado. 


O AsiaSat-7 tem por base a altamente fiável plataforma FS-1300LL que 
oferece flexibilidade para apoiar um largo leque de aplicações e avanços 
tecnológicos, proporcionando serviços durante 15 anos. 


No lançamento tinha uma massa de 3.700 kg. As suas dimensões são 2,779 m 
x 3,408 m x 6,460 m 





206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com 
quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 
566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e 
um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 
64.260 kgf, tendo um les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um 
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comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por 
Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 
kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2.000 
kgf, tendo um les de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 metros e um comprimento 
de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e desenvolve 
2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma 
consome N,04,/UDMH. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma 
recente melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com uma 
capacidade de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões mais 
pequenas. Procedeu-se anda a uma recolocação dos instrumentos de comando 
para a zona central do tanque para assim mitigar as cargas de choque que o tanque 
de propolente adicional é ejectado. 


Ogiva de 
—— protecção 
da carga 


— e Carga 


«Briz-M» 


Tanque de 
| pxidante 


Tanque de 
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| —— Motor RD-0213 
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rd O.) 
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(UDMA) 


— | 
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o 
r 
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— — Motores 
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E - Motores RD-253 
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Lançamento Data Hora (UTC) Nº Série Plataforma Satélites 


2011-045 17-Ago-11 21:25:00932, 93521/99522 [LC200 PU-39 Express-AM4 (37798 2011-0454) 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 





O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o 
veículo 535-01 utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 
com uma massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 


Modificações 


A mais recente modificação levada a cabo no lançador Proton-M/Briz-M (Fase III) permite colocar numa órbita de transferência 
para a órbita geossincrona uma carga de 6.150 kg, tendo um aumento de massa de 1.150 kg em relação à versão original do lançador. 
Entretanto, foi já iniciada uma nova fase de modificações (Fase IV) que deverá terminar em 2013 com a capacidade de carga a ser 
aumentada para 6.300 kg para uma órbita de transferência para a órbita geossincrona e uma velocidade residual de 1,5 km/s para a 
órbita geossincrona. 
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A 371º missão do Proton 


O contrato para o lançamento do satélite AsiaSat-7 entre a ILS e a Asia Satellite Telecommunications Company Limited (AsiaSat) foi 
anunciado a 5 de Outubro de 2010 numa altura em que o satélite ainda estava em construção nas instalações da Space Systems/Loral 
em Palo Alto, Califórnia. 


Os diferentes componentes do foguetão 8K82KM Proton-M (93525) para o Cosmódromo de Baikonur na noite de 19 para 20 de 
Outubro” e após a execução dos procedimentos alfandegários o comboio de transporte foi transferido para a rede de caminhos-de- 
ferro do cosmódromo e transportado para as instalações de processamento e montagem MIK 924-50. O satélite AsiaSat-7 chegava a 
Baikonur a 24 de Outubro e o estágio Briz-M (99527) chegou a Baikonur no dia 31 de Outubro sendo transportado por um avião de 
carga Antonov An-124-100 “Ruslan”. Ambos seriam transportados à chegada para o edifício MIK 924-50 onde seria preparado para 
o lançamento. Nesta altura o lançamento estava previsto para ter lugar em Dezembro sendo posteriormente antecipado para o dia 25 
de Novembro pelas 1910:34UTC. 


Após ser submetido a vários testes funcionais e de ser preparado para o seu abastecimento, os tanques de alta pressão do estágio 
Briz-M são abastecidos nos dias 8 e 9 de Novembro na estação 11G141 da Area 91A. Esta foi a primeira vez que se utilizou esta 
estação de abastecimento após um período de inactividade iniciado em 1992. Durante este tempo a estação foi melhorada. 


— 
o 





O início dos trabalhos de montagem da Unidade Orbital teve lugar a 14 de Novembro. Após a acoplagem entre o estágio Briz-M e o 
satélite AsiaSat-7, o conjunto era colocado sobre uma das metades da carenagem de protecção seguindo-se depois a colocação da 
segunda metade a 17 de Novembro. No dia seguinte a Unidade Orbital é transferida para a Sala 111 do edifício MIK 92A-50 onde 
seria acoplada ao terceiro estágio do foguetão 8K82KM Proton-M. 


? Ha BaiixoHyp ornpasena paxera-Hocurexs «IlporoH-M», http://www.roscosmos.ru/main.php?id=2 &nid=18099. 
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No dia 20 de Novembro o foguetão era transportado para a estação de serviço onde se daria o abastecimento dos tanques de 
propolente do estágio superior Briz-M. A 21 de Novembro tinha lugar a reunião da Comissão Técnica que após analisar todos os 
preparativos para o lançamento deu luz verde para o transporte do foguetão lançador para a Plataforma de Lançamento PU-39. O 
transporte para o complexo de lançamento teve lugar no dia seguinte. 
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Após ser colocado na plataforma de lançamento o foguetão, 
o complexo de lançamento, o satélite e o equipamento do 
solo são submetidos a vários testes. Na manhã do dia 24 de 
Novembro teve lugar uma reunião da Comissão Técnica que 
reviu os progressos nos preparativos para o lançamento. As 
condutas de abastecimento do foguetão Proton-M foram 
ligadas ao veículo neste dia. 


Na manhã do dia 25 de Novembro teve lugar uma reunião da 
Comissão Estatal que analisou os preparativos finais para o 
lançamento, dando autorização para se prosseguir com o 
abastecimento do foguetão lançador a confirmando a hora do 
lançamento. A contagem decrescente decorreu sem qualquer 
problema, bem como o abastecimento dos diferentes estágios 
do foguetão lançador. 


A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s e os seis 
motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam 
em ignição a T-1,756s até atingirem 50% da força nominal. 
A força aumenta até 100% a T-Os (1910:33,929UTC?) e a 
confirmação para o lançamento surge de imediato. (de facto, 
a ignição ocorreu 0,079s mais tarde do que o previsto). A 
sequência de ignição verifica se todos os motores estão a 
funcionar de forma nominal antes de se permitir o 
lançamento. 


O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 
segundos. O controlo de arfagem, da ignição e fim de 
queima dos motores, o tempo de separação da ogiva de 
protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para 
que os estágios extintos caíam nas zonas pré-determinadas. 


A ignição do segundo estágio ocorreu a T+Im 55,226s e a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorreu a 


T+2m 01,344s. A ignição dos motores vernier do terceiro 
estágio ocorreu a T+5m 25,039s com os quatro motores RD- 
0210 do segundo estágio a terminarem as suas queimas a 
T-+5m 27,759s. A separação entre o segundo e o terceiro 
estágio ocorre a T+5m 28,480s) e a ignição do motor RD- 
0212 do terceiro estágio ocorre a T+5m 30,905s. 


2 Estes dados bem como das tabelas seguintes são fornecidos pela GKNPTs Khrunichev. 
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A T+5m 47,092s inicia-se o processo de separação da carenagem de protecção do satélite. Grampos longitudinais e juntas de fixação 
transversais são abertas com as duas metades da ogiva de protecção a serem afastadas por meio de molas. As duas metades da ogiva 
acabaram por cair na zona de impacto do segundo estágio. 


Exériiá Tempo de voo previsto Fonte dos Valores medidos 
ums | s | dados | Ss | Desvio(9. 


Separação da carenagem 00:05:45,834 | 345,834 347,092 1,258 
Indicação da separação 00:05:47,472 | 347,472 347,191 0,281 
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O lançador continua a voar propulsionado pelo terceiro estágio até se iniciar o processo de separação entre este e o estágio Briz-M 
que inicia por sua vez a sua primeira queima. 


Gemg | os | dados | Ss | Desviog. 





A separação da Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o 
satélite ViaSat-1) ocorre às 1920:15,902UTC (T+9m 41,973s). O 
processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é 
iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido da 
quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos 
retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro estágio 
do Briz-M. 


Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio 
Briz-M, são accionados os motores de estabilização do estágio 
superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e 
proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao longo da 
trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. 
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A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. A terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a Unidade de Ascensão executar uma órbita 
em torno do planeta e têm lugar no perigeu, formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que será conseguido 
na órbita final. 


Tempo de voo Valores 


previsto 


(s) 


Fonte dos dados 


medidos 


(s) 


Desvio (s) 





MCI2 — ignição 


4.040,000 


Briz-M 


4.040,262 


0,262 





MS 2 — ignição 


4.060,000 


Centro Controlo 


4.060,466 


0,466 





McCI 2 — final da queima 


4.061,900 


Briz-M 





4.062,282 





0,382 





MS 2 — final da queima 


5.124,43] 


Briz-M 


5.110,333 


14,098 





MCI3 — ignição 


12.522,000 


Briz-M 


12:522 195 


0,193 





MS 3 — ignição 


12.546,000 


Briz-M 


12.546,310 


0,310 





MCI3 -— final da queima 


12.547,900 


Briz-M 


12.548,145 


0,245 





MS 3 — final da queima 


13.613.487 


Briz-M 


13.610,877 


2,610 





MCI 4 — ignição 


13.688,687 


Briz-M 


13.686,112 


DST 





Separação do Tanque Auxiliar 


13.694,487 


Briz-M 


13.691,978 


2,509 





McCI 4 — final da queima 


13.696,687 


Briz-M 


13.693,977 


2,710 





MCI 5 — ignição 


31.633,000 


Briz-M 


31.633,277 


0,277 





Ms 4 — ignição 


31.651,300 


Briz-M 


31.651,627 


0,327 





McCI 5 -— final da queima 


31.653,200 


Briz-M 


31.653,462 


0,262 





Ms 4 — final da queima 


32.344,287 


Briz-M 


32.340,279 


4,008 





Separação do AsiaSat-7 


33.180.000 


Briz-M 


33.164,001 


15,999 





MCI 6 — ignição 


41.200,000 


Briz-M 


41.200,222 


(0,222 





McCI 6 — final da queima 


41.215,000 


Briz-M 


41215427 


0,427 





MCI”7 — ignição 


45.400,000 


Briz-M 


45.400,556 


0,556 





MCI 7 — final da queima 


45.500,000 


Briz-M 


45.500,695 


0,695 


Legenda: MCI — Motor de Correcção de Impulso; MS — Motor de Sustentação. O número em frente a 
cada sigla indica o número da manobra orbital. Dados fornecidos pelo Centro de Pesquisa e Produção 
Espacial Khrunichev. 





Após a separação do AsiaSat-7 (que ocorre às 0423:18,001 do dia 26 de Novembro”) procedeu-se à medição dos seus parâmetros 
orbitais e o estágio Briz-M é colocado numa órbita mais afastada do satélite. O Briz-M levaria ainda a cabo mais duas manobras 
orbitais procedendo à ignição do seu motor para afastar a sua órbita do ViaSat-1. A pressão dos tanques de propolentes do Briz-M é 
reduzida para evitar qualquer tipo de fuga de propolente que possa levar à destruição do veículo e à consequente criação de detritos 
orbitais. 


A próxima missão da ILS deverá ter lugar a 11 de Dezembro com o lançamento dos satélites de comunicações Luch-5SA e Amos-5 
pelo foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M (93523/99525) a partir da Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de 
Lançamento LC200, o mesmo que será utilizado para o lançamento do satélite de comunicações SES-4 a 26 de Dezembro por um 
foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M (93524/99526). 


? Outros dados fornecidos pela GKNPTs Khrunichev mostram que o AsiaSat-7 ter-se-á separado às 0423:17,930UTC. 
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Curiosity a caminho de Marte (l) 


Aproveitando a janela de lançamento para Marte em 2011 e depois do adiamento registado em 2009, a NASA lançou o veículo 
Curiosity em direcção ao planeta vermelho. O Curiosity é o mais sofisticado veículo lançado para Marte até aos nossos dias e a sua 
missão terá uma duração de cerca de dois anos. 


Um laboratório sobre rodas 


O MSL (Mars Science Laboratory) é composto por quatro elementos principais: o rover, o estágio de descida, o escudo 
aerodinâmico e o estágio de cruzeiro. O rover, Curiosity, transporta a carga científica e os sistemas que lhe permitem utilizar essa 
carga de uma forma eficiente e enviar os resultados para a Terra. O estágio de descida executa os momentos finais da viagem até à 
superfície marciana. O escudo aerodinâmico, que inclui o escudo térmico e o escudo posterior, fornece a protecção térmica e 
manobrabilidade durante a fase inicial da descida através da atmosfera de Marte, e depois um pára-quedas na fase seguinte. O 
estágio de cruzeiro executa as manobras de trajectória, energia eléctrica, comunicações e outras funções durante a viagem de oito 
meses desde o lançamento até à descida. 





O estágio de cruzeiro 


O estágio de cruzeiro tem uma forma de toro, cerca de cinco vezes mais largo do que a sua altura, com dez radiadores colocados em 
torno do perímetro. O orifício do toro está apoiado sobre um suporte cónico que alberga o pára-quedas no topo do escudo 
aerodinâmico. Uma superfície do estágio de cruzeiro assenta ao foguetão lançador. Esta ligação é cortada na primeira hora após o 
lançamento. A outra superficie do estágio de cruzeiro está ligada ao topo do escudo térmico. Esta ligação é cortada dez minutos 
antes da entrada na atmosfera de Marte. Durante cerca de oito meses entre estes dois eventos de separação (232 a 260 dias, 
dependendo da data de lançamento), o estágio de cruzeiro executa tarefas essenciais do voo, apesar de utilizar o computador no 
interior do rover. 
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A estrutura do estágio de cruzeiro é feita primariamente em alumínio. Um anel interior liga à interface do veículo de lançamento e à 
placa de interface do escudo posterior. Uma série de rebites liga outros componentes. O sistema de propulsão de cruzeiro é utilizado 
para manter o nível de rotação do veículo, ajustar a orientação do veículo, e proporcionar propulsão para as manobras de correcção 
de trajectória previstas para a viagem entre a Terra e Marte. Dois conjuntos de propulsores incluem cada um, quatro motores de 
propulsão em diferentes orientações que permitem diferentes direcções de força. Cada um dos oito motores pode fornecer 5 N 
(Newton) de força. Os motores consomem hidrazina, um monopropolente que não necessita uma fonte de oxigénio. A hidrazina é 
um líquido corrosivo composto de azoto e hidrogénio que se decompõe de forma explosiva em gases expansivos quando é exposto a 
um catalisador nos propulsores. Dois tanques esféricos de propolente no estágio de cruzeiro de 0,48 m de diâmetro, fornecem o 
propolente pressurizado. Os propulsores foram fabricados pela 4erojet nas suas instalações de Redmond, Washington. Tanto no 
estágio de cruzeiro como no estágio de descida, os tanques de combustível foram fabricados pela ATK Space Systems Inc, 
Commerce — Califórnia, e os tanques de pressurização são fabricados pela empresa Arde Inc, Calstadt — Nova Jérsia. 


O veículo roda a duas rotações por minuto de forma a ficar estabilizada a caminho de Marte. O estágio de cruzeiro faz a 
monitorização do nível de rotação e da atitude do veículo (orientação) com um sensor estelar e um dos dois conjuntos de sensores 
solares. Cada um dos conjuntos de sensores solares, fabricados pela Adcole Corp, Marlborough — Massachusetts, inclui quatro 
sensores solares dirigidos em diferentes direcções. Tendo por base a detecção estelar e a informação dos sensores solares, o estágio 
de cruzeiro utiliza os seus propulsores como necessário para manter a rotação e a atitude. 


A maior parte da energia eléctrica para o veículo durante a viagem entre a Terra e Marte é fornecida para luz solar captada por um 
painel solar de células fotovoltaicas em forma de anel localizado na superficie superior do estágio de cruzeiro. O Multi Mission 
Radioisotope Thermoelectric Generator localizado no rover suplementa o fornecimento de energia fornecida pelo painel solar do 
estágio de cruzeiro a caminho de Marte. O painel solar é na realidade composto por seis paméis individuais com uma área total de 
12,8 m? de área fotovoltaica activa. As células fotovoltaicas, fabricadas pela Emcore Corp, Albuquerque — Novo México, utilizam 
camadas de três materiais diferentes para obter electricidade de diferentes porções do espectro solar. As camadas são compostas por 
gálio índio fósforo, gálio arsénico e germânio. Se operado na sua capacidade total na Terra, o conjunto pode produzir cerca de 2.500 
watts, o que excederia as necessidades do veículo. O painel e a sua operação são desenhados para satisfazer os requisitos da missão 
desde o dia de lançamento até à aproximação a Marte. À sua distância máxima do Sol, durante a aproximação a Marte, o conjunto 
1rá produzir 1.080 watts ou mais, mesmo com uma orientação de 43º em relação à incidência da luz solar. 
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Outra função importante do estágio de cruzeiro é a de manter as temperaturas dentro dos limites operacionais para todas as partes do 
veículo no interior do escudo aerodinâmico bem como para o próprio estágio de cruzeiro. Os dez radiadores do sistema de rejeição 
de calor estão montados em forma de anel em torno do bordo exterior do estágio de cruzeiro. Um fluído bombeado através de um 
sistema de circulação dispersa o calor do gerador termoeléctrico de radioisótopos para aquecer os sistemas electrónicos do estágio de 
cruzeiro e para ser libertado no espaço pelos radiadores. 


A antena de médio ganho colocada no estágio de cruzeiro serve as telecomunicações com a Terra durante a maior parte da viagem 
para Marte. 


Escudo aerodinâmico 


O escudo aerodinâmico que envolve o rover e o estágio de descida durante o voo para Marte, protege-os da fricção na atmosfera 
marciana e fornece outras funções. 


O escudo aerodinâmico do Mars Science Laboratory não é somente o maior construído para uma missão planetária, mas também 
incorpora muitas inovações no controlo de atitude para uma entrada orientada e em materiais de protecção térmica. A Lockheed 
Martin Space Systems, Denver — Colorado, construiu o escudo térmico do escudo aerodinâmico e o escudo posterior. 


O diâmetro do escudo térmico é de 4,5 metros. Em comparação, os escudos térmicos utilizados nas missões Apollo tinham cerca de 
4 metros de diâmetro e os escudos térmicos utilizados nas missões do Spirit e Opportunity tinham 2,65 metros. 


Este escudo aerodinâmico, ao contrário de qualquer dos seus predecessores para uma missão extraterrestre, tem uma capacidade de 
orientação. Esta é uma característica chave para a inovação da entrada orientada e para uma descida com precisão. Durante uma 
porção crucial da descida através da atmosfera superior de Marte, antes da separação do escudo posterior para a abertura do pára- 
quedas, o centro de massa do veículo será deslocado do eixo de simetria (uma linha através do centro do escudo aerodinâmico). Este 
deslocamento coloca o escudo aerodinâmico num ângulo em relação à sua direcção de movimento, criando sustentação à medida que 
o veículo interage com a atmosfera. Com a sustentação, o veículo pode voar como uma asa, em vez de cair como um tijolo. Um 
sistema de controlo a reacção com pequenos propulsores para ajustar a orientação do veículo pode direccionar o conjunto. Uma série 
de pequenas manobras pode encurtar a distância horizontal que o veículo cobre durante a descida. Executadas em resposta à forma 
como o veículo está a reagir à imprevisível variabilidade na atmosfera, as manobras irão contrariar essa imprevisibilidade e 
proporcionar uma descida mais precisa. 


O escudo térmico utiliza um sistema de protecção térmica diferente do que foi utilizado em anteriores missões a Marte, devido ao 
singular perfil da trajectória de entrada e à massa e dimensão do veículo que podem criar temperaturas exteriores até 2.100ºC. O 
escudo térmico está coberto com telhas de material fenólico impregnado com carbono de ablação PICA (Phenolic Impregnated 
Carbon Ablator). O Centro de Investigação Ames da NASA, Moffett Field — Califórnia, inventou o material PICA e a Fiber 
Materials Inc, Biddeford — Maine, fabricou as telhas. O material PICA foi utilizado pela primeira vez utilizado como sistema de 
protecção térmica no escudo térmico da cápsula da missão Stardust. 


O escudo térmico possui sensores para recolher dados acerca da atmosfera de Marte e sobre a performance do escudo térmico. Estes 
são parte do conjunto de instrumentos MEDLI (Mars Science Laboratory Entry, Descent and Landing Instrument). 


O escudo posterior, para além de constituir a porção superior da cápsula que protege o rover durante a passagem através da 
atmosfera de Marte, inclui vários dispositivos utilizados durante a entrada atmosférica e descida. O escudo posterior transporta dois 
conjuntos destacáveis de massas de tungsténio para alterar o centro de massa do veículo. Oito pequenos propulsores na metade 
superior do escudo posterior são utilizados para manobra de orientação na entrada atmosférica. 


Uma estrutura cónica no topo do escudo posterior alberga o pára-quedas e o seu mecanismo de abertura. O pára-quedas é o maior 
jamais construído para uma missão extraterrestre. Utiliza uma configuração denominada DGB (Disk-Gap-Band). Está equipado com 
80 linhas de suspensão, tem um comprimento de 50 metros e abre até um diâmetro de 51 metros. A maior parte do tecido laranja e 
branco é nylon, com um pequeno disco de polyester mais pesado a ser utilizado perto do sistema de ventilação junto do apex da 
cúpula devido à maior tensão nesse ponto. O pára-quedas foi desenhado para sobreviver a uma abertura até Mach 2,2 na atmosfera 
de Marte e a forças de arrastamento até 289 kN. O pára-quedas foi fabricado pela Pioneer Aerospace Corp, South Windsor — 
Connecticut. 


No escudo posterior encontram-se duas antenas — a antena de baixo ganho do pára-quedas e a antena de baixo ganho inclinada — para 
comunicações directas com a Terra utilizando frequências de banda X e outra antena — a antena UHF do pára-quedas — para 
comunicações com as sondas em órbita de Marte utilizando uma banda UHF. 


Estágio de descida 


O estágio de descida do MSL executa o seu trabalho principal nos minutos finais antes da descida em Marte. Fornece uma 
desaceleração propulsionada por pequenos motores de foguetão e duas bandas de telecomunicações para uma fase da chegada a 
Marte após as fases de utilização do escudo térmico e do pára-quedas. Após atingir uma velocidade vertical constante, o estágio de 
descida baixa o rover suspenso num breio e continua a descida até o veículo tocar no solo. 
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O estágio de descida utiliza oito motores de foguetão, denominados MLE (Mars Landing Engines), posicionados em torno do seu 
perímetro em quatro pares. Estes são os primeiros motores de potência variável utilizados para uma descida em Marte desde as 
missões Viking em 1976. Foram construídos pela Aerojet, Richmoond — Washington, com um conjuntos de válvulas variáveis 
fornecidas pela Moog Inc, East Aurora — Nova Iorque. Cada um pode proporcionar uma quantidade ajustável de força até cerca de 
3,3 kN. O sistema de propulsão do estágio de descida utiliza propolente pressurizado. Três tanques esféricos de combustível 
fornecem uma carga utilizável de propolente de cerca de 387 kg de hidrazina. Dois tanques esféricos de hélio pressurizado fornecem 
pressão para a transferência de propolente que é moderada por um regulador mecânico. 


Enquanto que o rover está preso ao estágio de descida, os dois componentes juntos são denominados PDV (Powered Descent 
Vehicle). As ligações são parafusos pirotécnicos. A ignição destes parafusos dá início à manobra de guindaste no céu. Para levar a 
cabo esta manobra, o estágio de descida transporta um dispositivo denominado BUD (Bridle Umbilical and Descent rate limiter). 
Este dispositivo cónico tem um comprimento de 0,61 metros. Três cabos no breio, ligados ao rover em três pontos de fixação, estão 
enrolados em torno do BUD, com um comprimento suficiente para baixar o rover até 7,5 metros abaixo do estágio de descida 
durante a manobra de guindaste no céu. Um umbilical ligeiramente mais longo, com ligações de dados e de fornecimento de energia 
entre o rover e o estágio de descida, está também enrolado no BUD. Um travão de descida no dispositivo governa a taxa de rotação à 
medida que o breio se desenrola, controlando assim a velocidade na qual a gravidade puxa o rover do estágio de descida. O travão de 
descida, fabricado pela divisão Starsys da SpaceDev Inc (actual Sierra Nevada Corp), Poway — Califórnia, utiliza caixas de 
mudanças e conjuntos de resistências mecânicas montadas para prevenir o breio de se desenrolar muito rapidamente ou muito 
lentamente. Os cabos do breio são feitos de nylon. O BUD também inclui molas para retracção rápida do breio solto e do umbilical 
após serem cortados do rover quando este toca no solo. 


Através do umbilical, o computador principal no interior do rover controla as actividades durante a entrada, descida e aterragem. 
Após a separação do escudo térmico, chega a este computador a partir do sensor de descida terminal informação crucial para 
determinar a sequência temporal de eventos. Este sensor é um sistema de radar desenhado e construído especificamente para esta 
missão. O radar, colocado no estágio de descida, possui seis antenas em forma de disco orientadas em diferentes ângulos. Medem a 
velocidade vertical e horizontal, bem como a altitude. 


O estágio de descida transporta um repetidor de banda X e um amplificador, além de duas antenas de comunicações: a antena de 
descida de baixo ganho para comunicações directas com a Terra através de transmissões de banda X e a antena de descida de UHF 
para enviar informações para as sondas em órbita de Marte. 


O rover 


O rover do MSL, o Curiosity, transporta as dez investigações científicas juntamente com múltiplos sistemas que permitem à carga 
científica executar o seu trabalho e enviar os resultados para a Terra. Os sistemas chave incluem o sistema de mobilidade com seis 
rodas, o braço robótico de aquisição de amostras e manuseamento, navegação utilizando imagens em estéreo, uma fonte de energia 
por radioisótopos, sistemas aviônicos, software, sistemas de telecomunicações e controlo térmico. 


O nome do rover foi sugerido pelo vencedor de um concurso nacional levado a cabo nos Estados Unidos e no qual participaram mais 
de 9.000 estudantes com idades entre os 5 e os 18 anos que submeteram as suas propostas em finais de 2008 e princípios de 2009. 
Um trabalho feito por Carla Ma, de Lenexa — Kansas, uma aluna de 12 anos na altura, foi seleccionado pela NASA em Maio de 
2009. 


O Curiosity tem um comprimento de 3 metros (não tendo em conta o braço robótico), 2,7 metros de largura e 2,2 metros de altura no 
topo do seu mastro, com uma massa de 899 kg que inclui 75 kg de instrumentos científicos. Em comparação, cada uma das 
anteriores gerações de rovers marcianos (Spirit e Opportunity) tinham 1,6 metros de comprimento, 2,3 metros de largura e 1,5 
metros de altura, com uma massa de 170 kg incluindo 9 kg de instrumentos científicos. 


A estrutura mecânica do Curiosity fornece a base para a integração de todos os outros subsistemas e instrumentos da carga. O 
chassis é o núcleo do rover. Com superfícies isoladas, forma a protecção para a quente caixa electrónica que contém os aviônicos. 
Os subsistemas mecânicos levam o rover à sua total funcionalidade, incluindo a abertura do mastro de detecção remota, braço 
robótico, antenas e sistema de mobilidade. 


A mobilidade do rover 


O subsistema de mobilidade do rover é uma versão melhorada do que foi utilizado nos três anteriores rovers marcianos: Sojourner, 
Spirit e Opportunity. Cada uma das seis rodas está equipada por um motor. As quatro rodas dos cantos podem ser 
independentemente orientadas, permitindo ao veículo rodar na mesma posição bem como deslocar-se em arco. A suspensão é um 
sistema semelhante ao utilizado nos bogies e combinado com um diferencial ligando o lado direito ao lado esquerdo do sistema de 
mobilidade, este desenho permite a um veículo de seis rodas manter todas as suas rodas em contacto com o solo mesmo em terreno 
acidentado, tal como uma roda passando por cima de uma rocha do tamanho de uma roda. Em cada lado, um bogie liga as rodas do 
meio e posteriores e fornece um ponto pivot entre essas rodas. O sistema liga o ponto pivot à roda frontal e liga o diferencial ao 
longo do corpo do rover ao sistema no lado contrário. 


As rodas são fabricadas em alumínio com um diâmetro de 0,5 metros, duas vezes o tamanho das rodas do Spirit e Opportunity. 
Possuem grampos para tracção e apoio estrutural. Raios de titânio encurvados fornecem suporte de suspensão. As rodas foram 
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fabricadas pela Tapemation, Scotts Valley — Califórnia. As tubagens de titânio para o sistema de suspensão foram fornecidas pela 
Litespeed Titanium, de Chattanooga — Tenessi. 
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Os actuadores de orientação — cada um combinando um motor eléctrico e uma caixa de velocidades — estão agrupados para torque e 
não velocidade. A Aeroflex Inc, Plamnview — Nova Iorque, construiu os actuadores tolerantes ao frio para as rodas e outras partes 
móveis do Curiosity. O rover tem uma velocidade máxima em terreno plano e solo duro de 4 cm/s. Porém, em controlo autónomo 
para evitar danos, o veículo atinge uma velocidade média de menos de metade do indicado. O rover foi desenhado e construído para 
ser capaz de percorrer mais de 20 km durante a sua missão primária. A odometria actual irá depender das decisões da equipa 
científica sobre a alocação de tempo para a deslocação e tempo para investigação dos diversos locais ao longo do caminho. 


Para o Curiosity, ao contrário de outros rovers, o sistema de mobilidade faz também o papel de sistema de aterragem, absorvendo 
directamente a força do impacto na superficie marciana. Tal como nos rovers anteriores, o sistema de mobilidade também pode ser 
utilizado para escavar a superfície ao rodar uma das rodas dos cantos enquanto se mantém as outras cinco rodas imóveis. 


Braço robótico e torreta 


A torreta na extremidade do braço robótico alberga dois instrumentos científicos e três outros dispositivos. O braço coloca e segura 
as ferramentas da torreta nas rochas e no solo, manipulando os mecanismos de processamento de amostras na torreta. O braço é 
suficientemente forte para segurar a torreta de 33 kg na sua máxima extensão. Com o braço completamente estendido à frente, o 
centro da torreta está a 1,9 metros em frente do corpo do rover. O diâmetro da torreta, incluindo as ferramentas nela montadas, é de 
cerca de 0,6 metros. 


Os instrumentos científicos localizados na torreta do braço robot são o Mars Hand Lens Imager (MAHLTN e o Alpha Particle X-ray 
Spectrometer (APXS). As outras ferramentas na torreta são componentes do subsistema Sample Aquisition / Sample Processing and 
Handling (SA/SPaH); a Powder Acquisition Drill System (PADS), o Dust Removal Tool (DRT), e o dispositivo Collection and 
Handling for In-situ Martian Rock Analysis (CHIMRA). 


O PADS é uma broca de percussão rotativa para a obtenção de amostras de material rochoso para análise. Pode recolher uma 
amostra até 0,05 metros abaixo da superfície rochosa. O diâmetro do orifício é de 1,6 cm. A broca penetra a rocha e pulveriza a 
amostra até ao tamanho granulado apropriado para ser utilizado nos dois instrumentos analíticos no interior do rover: o Sample 
Analysis at Mars (SAM) e o Chemistry and Mineralogy (CheMinm). O material pulverizado é transportado através de um eixo 
helicoidal na broca para ser transferido para os mecanismos de processamento de amostras. Se a broca ficar encravada numa rocha, o 
dispositivo pode-se separar dessa broca e substitui-la por uma suplente. O braço desloca o dispositivo para se juntar a uma das duas 
brocas suplentes localizadas em caixas colocadas na parte frontal do rover. 
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Perfuração 
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A ferramenta DRT, construída pela Honeybee Robotics, Nova Iorque, é um dispositivo de escovagem de metal utilizado para 
remover a camada de poeira de uma superficie rochosa ou para limpar a bandeja de observação do rover. 


Uma parte do dispositivo CHIMRA é uma pá monitorizada e em forma de concha para a recolha de amostras da superficie de Marte. 
A outra porção deste dispositivo montada na torreta possui câmaras e labirintos utilizados seleccionar, peneirar e particionar as 
amostras recolhidas pela broca e pela pá. Estas funções são levadas a cabo ao manipular a orientação da torreta enquanto um 
dispositivo vibratório auxilia a deslocar o material através das câmaras, passagens e peneiras. As amostras podem ser peneiradas 
para eliminar partículas com mais de 1 mm ou para eliminar partículas com mais de 150 microns. O dispositivo de vibração também 
auxilia na criação do tamanho adequado da porção e na acção de entrega quando o dispositivo deixa cair o material na entrada dos 
instrumentos de análise. Cada entrada — duas para o SAM e uma para o CheMin — tem uma cobertura que pode ser aberta e fechada 
utilizando um motor. 


Uma bandeja de observação no rover permite aa MAHLI e ao APXS examinarem as amostras de solo e de rocha pulverizada que 
foram recolhidas e processadas. 


Energia do rover 


A energia necessária para o funcionamento do rover provém de um gerador termoeléctrico de radioisótopos de multi-missão 
fornecido pelo Departamento de Energia dos Estados Unidos. Este gerador é essencialmente uma bateria que converte calor em 
electricidade. Consiste de dois elementos principais: uma fonte de calor que contém dióxido de plutónio-238 e um conjunto de 
termopares de estado sólido que convertem a energia calorífica do plutónio em electricidade. Contém 4,8 kg de dióxido de plutônio 
como fonte do abastecimento constante de calor utilizado para produzir electricidade a bordo e para aquecer os sistemas do rover 
durante as frígidas noites marcianas. 


Os geradores termoeléctricos de radioisótopos têm permitido à NASA explorar o Sistema Solar durante muitos anos. As missões 
Apollo à Lua, as missões Viking a Marte, e as missões das Pioneer, Voyager, Ulysses, Galileo, Cassini e New Horizons para o 
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Sistema Solar exterior, todas utilizaram geradores termoeléctricos de radioisótopos. O gerador termoeléctrico de radioisótopos multi- 
missão é uma nova geração destes geradores desenhada para operar em corpos planetários com atmosfera, tais como Marte, bem 
como no vácuo espacial. Adicionalmente, tem um desenho modular mais flexível capaz de satisfazer as necessidades de uma maior 
variedade de missões, gerando energia eléctrica em pequenos incrementos, ligeiramente superior a 110 watts. Os objectivos do 
desenho para o gerador termoeléctrico de radioisótopos multi-missão incluem a garantia de um alto grau de segurança, optimização 
dos níveis de energia ao longo de um período mínimo de 14 anos, e a minimização do peso. Tem um diâmetro de cerca de 0,64 
metros, um comprimento de 0,66 metros e pesa cerca de 45 kg. 


Tal como anteriores gerações deste tipo de geradores, o gerador termoeléctrico de radioisótopos multi-missão é construído com 
várias camadas de material de protecção desenhado para conter o seu combustível de dióxido de plutônio em vários cenários de 
potenciais acidentes, verificados através de testes de impacto. Na pouco provável hipótese de ocorrência de um acidente no 
lançamento, seria pouco provável de qualquer quantidade de plutónio fosse libertada ou que alguém fosse exposto ao material 
nuclear. O tipo de plutónio utilizado num sistema de energia por radioisótopos é diferente do material utilizado em armas e não pode 
explodir como uma bomba. É fabricado numa forma cerâmica que não se torna num dano para a saúde significativo a não ser quando 
se parte em pequenas partículas ou quando vaporizado e inalado ou engolido. As pessoas que tivessem sido expostas a um acidente 
no lançamento do MSL iriam receber uma dose média entre 5 e 10 miliren, semelhante a uma semana de radiação de fundo”. 


A geração eléctrica do gerador termoeléctrico de radioisótopos multi-missão carrega duas baterias recarregáveis de 10€es de lítio. Isto 
permite ao subsistema de energia garantir os picos de demanda das actividades do rover quando esta temporariamente supera o nível 
normal de fornecimento. As baterias, cada uma com uma capacidade de cerca de 42 amp/h, foram fabricadas pela empresa Yradney 
Technical Products, Pawcatuck — Connecticut. Espera-se que passem por múltiplos ciclos de carga e descarga durante um dia 
marciano. 


Comunicações 


O Curiosity tem três antenas para telecomunicações. Duas antenas são para comunicação directa com as antenas da Deep Space 
Network (DSN) da NASA na Terra utilizando uma radiofrequência na banda X (7 a 8 gigahertz), a outra antena serve para 
comunicar com outras sondas em órbita de Marte, utilizando a banda de frequência UHF (cerca de 400 megahertz). 


As comunicações em banda X utilizam um amplificador de estado sólido de 15 watts alimentado pelo pequeno repetidor de espaço 
profundo do rover, fabricado pela General Dynamics Advanced Information Systems, Scottsdale — Arizona. A Espanha forneceu a 
antena de alto ganho do rover, que tem uma forma hexagonal com cerca de 0,3 metros de diâmetro e montada perto do bordo 
esquerdo do porão do rover. Com esta antena, o subsistema de banda X é desenhado para transmitir a 160 bits por segundo ou mais 
rapidamente para a antena DSN de 34 metros de diâmetro ou a 800 bits por segundo (ou mais rápido) para a antena de 70 metros de 
diâmetro da DSN. A antena de alto ganho, que requer orientação, pode ser utilizada para transmissão ou recepção. A antena de baixo 
ganho do rover, que não requer orientação, é primariamente desenhada para receber comunicações da rede DSN. A recepção de 
banda X através a antena de alto ganho é antecipada como o método típico para o envio diário de comandos para o rover. 


A antena UHF do rover, um cilindro em padrão de hélice colocado numa posição elevada perto do bordo direito do Curiosity é 
alimentado por um par de rádios Electra-Lite, que foram construídos através de uma parceria com o Laboratório de Propulsão a Jacto 
da NASA e a empresa L-3 Cincinnati Electronics, Mason — Ohio. Estes rádios são definidos pelo software, permitindo-lhes o ajuste 
autônomo da sua taxa de dados para servir variações na força do sinal devido a ângulos e distância de transmissão. Utilizam 
protocolos standards de comunicações para interoperabilidade com todas as sondas de retransmissão em órbita de Marte, e são 
especialmente compatíveis com o rádio UHF Electra a bordo da sonda Mars Reconnaissance Orbiter. Prevê-se que o método 
primário para a transmissão de dados do rover seja a transmissão UHF para a Mars Reconnaissance Orbiter ou para a Mars Odyssey 
durante duas das oportunidades em cada dia marciano quando as sondas passam no céu acima do rover. A sonda Mars Express da 
ESA também tem a capacidade de servir como um sistema de retransmissão suplente. 


Computação 


O Curiosity tem computadores redundantes, ou elementos de computação do rover. Deste par “A” e *B”, utiliza um de cada vez, com 
o suplente a ser mantido pronto para ser utilizado. Assim, num dado momento, o rover está a operar tanto do seu lado *A” como do 
seu lado “B”. A maior parte dos dispositivos do rover podem ser controlados a partir de qualquer lado; poucos componentes, tais 
como a câmara de navegação, têm uma própria redundância lateral específica. O computador no interior do rover — seja qual for o 
lado que estiver activo — também serve como computador principal para o resto do MSL durante o voo da Terra até à chegada a 
Marte. 


Cada elemento de computação do rover contém um processador central protegido contra radiações com uma arquitectura 
PowerPC750: o BAE RAD 750. Este processador opera até uma velocidade de 200 megahertz, em comparação com os 20 megahertz 
do único processador central RAD6000 em cada anterior rover lançado para Marte. Cada um dos computadores redundantes do 
Curiosity possui 2 gigabytes de memória flash (cerca de oito vezes a memória do Spirit e Opportunity), 256 megabytes de memória 
RAM dinâmica e 256 kilobytes de memória ROM. 


2 ra: . o . Ê a sá , ; , 
* Em média, um cidadão americano recebe uma dose de radiação de 360 miliren em cada ano a partir de fontes naturais, tais como 
raios cósmicos. 
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O software de voo do MSL monitoriza o estado e a saúde do veículo espacial durante todas as fases da missão, verifica a presença de 
comandos para execução, realiza funções de comunicação e controla as actividades do veículo espacial. 


Navegação 


Dois conjuntos de câmaras no rover — câmaras de navegação (Navcams) colocadas acima e câmaras de evasão (Hazcams) colocadas 
em baixo — irão informar de decisões operacionais tanto o software de autonomia a bordo do Curiosity como a equipa do rover na 
Terra. A informação proveniente destas câmaras é utilizada para navegação autónoma, cálculos de engenharia para manobrar o braço 
robot e para a tomada de decisões acerca da orientação dos instrumentos científicos de detecção remota. 


As câmaras geram imagens em escala cinza que cobrem os comprimentos de onda do vermelho centrados a cerca de 650 nm. As 
duas câmaras são virtualmente idênticas às câmaras no Spirit e Opportunity, apesar de que o Curiosity tem câmaras redundantes e 
aquecedores ligeiramente mais potentes para as câmaras. O rover tem um total de 12 câmaras, cada uma com um peso de 0,25 kg. 


As câmaras Navcam, em pares para imagens em estéreo, estão instaladas próximas da Mast Camera da carga científica no mastro de 
detecção remota. O rover transporta dois pares de câmaras de navegação estéreo, cada par ligado aos dois computadores redundantes 
do rover. As câmaras de navegação que são controladas por e enviam imagens para o computador “A” estão montadas directamente 
acima das câmaras de navegação ligadas ao computador *B”. Isto coloca o par “A” a cerca de 1,99 metros acima do solo quando o 
veículo se encontra em terreno duro e plano e as câmaras estão apontadas para a frente (ligeiramente descidas quando apontadas para 
baixo), e o outro par 5 cm mais baixo. As câmaras de navegação direita e esquerda em cada par estão afastadas cerca de 42 cm, 
dando-lhes assim uma base estéreo aproximadamente duas vezes superior à base existente no Spirit e Opportunity. 


Cada uma das Navcams captura um campo de visão quadrado com uma altura e largura de 45º, comparável ao campo de visão de 
uma lente de distância focal de 37 mm numa câmara reflex de 35 mm. A lente foca a imagem numa área de 1.024 x 1.024 pixel de 
um detector CCD. Isto leva a uma resolução de 0,82 miliradianos por pixel — por exemplo, 2 cm por pixel a uma distância de 25 
metros, o suficiente para ver uma bola de golfe a essa distância como um círculo de cerca de dois Navcam pixéis de largura. A 
profundidade de campo obtida pela abertura fixa de f/12 na Navcam mantém tudo em foco de uma distância de 0,5 metros até ao 
infinito. 


O Curiosity tem quatro pares de Hazcams: dois pares redundantes na frente do chassis e dois pares redundantes na parte posterior. O 
rover pode mover-se para trás bem como para a frente, logo as Hazcams frontais e posteriores podem ser utilizadas para detectar 
potenciais obstáculos na direcção de movimento do rover. As Hazcams frontais também fornecem informação tridimensional para o 
planeamento de deslocações do braço robot, tais como posicionamento da broca ou para recolha de amostras. 


Cada Hazcam tem uma lente de olho de peixe que fornece um campo de visão quadrado com uma largura e altura de 124º. A 
profundidade de campo na focagem varia de cerca de 10 cm até ao infinito. A resolução das Hazcams é de 2,1 miliradianos por pixel 
no mesmo tipo de detector existente nas Navcams. A uma distância de 10 metros a resolução da Hazcam é de 2cm por pixel. Uma 
bola de golfe a essa distância seria de cerca de 2 Hazcam pixel de diâmetro. 


Os pares redundantes de Hazcams estão colocados lado a lado. Na frente, cada par estéreo tem uma linha de base de 16,6 cm entre o 
centro do seu olho esquerdo e o centro do seu olho direito. Ambos os pares ligados ao computador “A” e o par ligado ao computador 
'B” estão colocados perto do centro inferior da face frontal do chassis, a cerca de 68 cm acima do nível do solo. Os pares estéreo 
posteriores têm uma linha de base de 10 cm, o mesmo para as câmaras semelhantes existentes no Spirit e Opportunity. O par “A” 
posterior no Curiosity está voltado para o lado esquerdo (visto desde a parte posterior do rover), enquanto que o par “B” está voltado 
para o lado direito. Ambos os pares encontram-se a 78 cm acima do nível do solo. 


As câmaras Hazcam possuem uma cobertura de lentes removível uma vez só para protecção de poeiras levantadas durante a descida. 
Dispositivos pirotécnicos removem as protecções após a aterragem. As câmaras de navegação têm protecção na posição de 
armazenamento do mastro de detecção remota durante a descida, não possuindo coberturas de lentes. 


Os diferentes modos de navegação utilizam imagens das câmaras de forma diferente. As técnicas incluem deslocamento “às cegas”, 
deslocamento de evasão e odometria visual. O conjunto de comandos desenvolvidos pelos planeadores do rover para o deslocamento 
de um único dia pode incluir uma combinação destes modos. Quando utilizam o modo “às cegas”, os planeadores possuem imagens 
locais suficientes das câmaras ou da Mast Camera para determinar que existe uma rota segura, livre de obstáculos ou perigos. 
Comandam o rover para se deslocar uma certa distância numa certa direcção. Num deslocamento “às cegas”, o computador do rover 
calcula a distância somente a partir da rotação das rodas; uma rotação completa de uma roda sem deslizamento equivale a cerca de 
63 cm de deslocamento. Não verifica as imagens das câmaras para determinar o deslizamento. 


Quando os planeadores não podem determinar que um caminho é livre de obstáculos, podem comandar um deslocamento que irá 
evitar os perigos. Para além de utilizarem este modo em terreno mis acidentado, também o podem utilizar para um segmento 
adicional de deslocamento no mesmo dia. Este modo de deslocamento leva a que o rover pare frequentemente para adquirir novas 
imagens estéreo na direcção de movimento com as câmaras e analisar as imagens em busca de perigos potenciais. O rover toma 
decisões tendo por base nas suas análises da informação tridimensional fornecida por esses imagens. Os planeadores estabelecem 
variáveis tais como a frequência de paragem e verificação, quais câmaras a utilizar, e que tipo de decisão o rover deve tomar em 
resposta à detecção de perigos (escolher um caminho em torno do obstáculo ou parar os deslocamentos naquele dia). 
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O tipo anterior de deslocamento pode ser suplementado com odometria visual. Este método utiliza imagens das câmaras de 
navegação direccionadas para o lado da rota que está a ser seguida. Ao fazer pausas em intervalos durante o deslocamento para obter 
estas imagens, o rover pode comparar a situação antes e depois para cada segmento de deslocamento. Pode reconhecer 
características nas imagens e calcular a distância que na realidade se deslocou durante esse segmento. Qualquer diferença entre essa 
distância e a distância indicada a partir da rotação das rodas é uma indicação de que as rodas estão a deslizar. No conjunto de 
comandos para o dia, os planeadores do rover podem estabelecer os intervalos nos quais o rover pausa para verificações de 
odometria visual, como convém para o tipo de terreno que está a ser percorrido. Um limite de deslizamento pode ser estabelecido 
para que no caso do rover calcular que está a deslizar em excesso, irá parar os deslocamentos nesse dia. O modo de utilizar 
verificações de odometria visual em intervalos correspondentes à largura do próprio rover é denominado “slip-check”, para o 
diferenciar da odometria visual a tempo inteiro com verificações laterais tão frequentes como a fracção do comprimento do rover. 


Os modos de navegação diferem significativamente na fracção de tempo com as rodas em movimento em relação a uma situação de 
paragem para propósitos de obtenção de imagens e análise dessas imagens. 


O Curiosity pode incorporar outras características de segurança em cada deslocação, tais como limites de inclinação. A unidade de 
medição inercial do rover, que incorpora giroscópios, fornece informação acerca das alterações na inclinação. Estas e outras 
informações acerca da atitude do rover, ou orientação, são úteis para a utilização do braço e dos instrumentos científicos, e na 
orientação da antena de alto ganho, bem como na navegação. 


Sistema de controlo térmico 


O sistema de controlo térmico do rover foi desenhado para permitir ao veículo operar longo do equador para que a missão possa ter a 
escolha de locais de descida tendo por base critérios científicos. Dentro dos limites das temperaturas na superficie de Marte entre os 
-133ºC e os 27ºC, os componentes mais sensíveis às temperaturas no interior do rover possam ser mantidos entre os -40ºC e os 50ºC. 


O sistema de rejeição de calor do rover tem um ciclo de fluído bombeado que pode transportar o calor desde o gerador 
termoeléctrico de radioisótopos quando os sistemas electrónicos do núcleo necessitem aquecimento e pode remover calor do núcleo 
se O rover se tornar muito quente. O sistema de bombagem foi fabricado pela Pacific Design Technologies Inc, Goleta — Califórnia. 


O fluído desloca-se através de uma placa de montagem dos sistemas aviónicos no interior da caixa de electrónicos do chassis do 
rover. O gerador termoeléctrico de radioisótopos arrefece de forma passiva com as suas placas de radiação de calor quando este não 
é necessário para aquecer o veículo. Para as necessidades de aquecimento para lá da circulação do sistema de rejeição de calor, o 
rover utiliza aquecedores eléctricos. Estes permitem uma flexibilidade na localização e temporização para o calor que fornecem. Por 
exemplo, uma caixa de sistemas electrónicos secundários no topo do mastro de detecção remota utiliza o aquecimento eléctrico para 
manter ali as temperaturas acima dos 
mínimos permitidos. 
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— Chips “Send Your Name to Mars" 


Soy Rs o o Vários chips de silício colocados no 
ade Certificate of Pa rticipation porão do Curiosity guardam os nomes 
—» de pessoas que participaram no 
programa on-line “Send Your Name to 
Mars”. Cada chip tem o tamanho de uma 
moeda de 20 cêntimos e foram 
submetidos mais de 1,24 milhões de 
Your namo will bo carriod to Mars on a microchip nomes””. Estes nomes foram gravados 
carried by NASA Mars Sclence Laboratory rover, - nos chips utilizando uma máquina de 
— raios de electrões para o fabrico de 


im (rhbita 


You are part of history! 


e ai Adicionalmente, mais de 20.000 
visitantes do JPL e do Centro Espacial 
Kennedy escreveram os seus nomes em 
páginas que depois foram copiadas e 
reproduzidas em escala microscópica 


noutro chip. 


Eertlicam nimber: MINMDÓGO AT Dede: Apel 25, 2008 micro dispositivos no JPL. 
e, ha | 





*" Do total de nomes inscritos no chip, 3.899 são de Portugal, 46.689 são do Brasil, 74 de Timor-Leste, 32 de Angola, 24 de 
Moçambique, 20 de Cabo Verde e 13 da Guiné-Bissau. O país com mais nomes inscritos é os Estados Unidos com 529.386 nomes. 
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Investigações cientificas do MSL 


A missão do Mars Science Laboratory irá estudar se a área da Cratera Gale em Marte possui alguma evidência passada ou presente 
de ambientes habitáveis. Estes estudos serão parte de um exame mais vasto de processos passados ou presentes na atmosfera de 
Marte e na sua superficie. As pesquisas 1rão utilizar dez investigações científicas tendo por base dados obtidos por instrumentos. O 
rover da missão, o Curiosity, transporta os instrumentos para estas investigações e irá apoiar a sua utilização ao fornecer a 
mobilidade necessária, capacidades de aquisição de amostras, energia e comunicações. A missão primária terá uma duração de um 
ano marciano (98 semanas). 


A carga inclui instrumentos colocados num mastro para observar as redondezas e determinar potenciais alvos de recolha, os 
instrumentos no braço robótico do Curiosity serão utilizados para inspecções detalhadas; os instrumentos laboratoriais no interior do 
rover irão analisar as amostras de rochas, solo e da atmosfera; e outros instrumentos irão monitorizar o ambiente em torno do rover. 
Adicionalmente à carga científica, sensores no escudo térmico irão obter informações sobre a atmosfera de Marte e sobre a 
performance do veículo durante a sua descida pela atmosfera. 


Para se fazer uma melhor utilização das capacidades do rover, uma equipa internacional diversificada de cientistas e engenheiros 
irão tomar decisões diárias acerca das actividades do rover para o dia seguinte. Mesmo que toda a tecnologia do rover execute as 
suas funções sem falhas, alguns tipos de evidências que a missão irá procurar acerca do passado de Marte provocam grande 
interesse, uma descoberta de que as condições não terão favorecido a vida irá também contribuir com valiosas informações acerca 
das diferenças entre o planeta Marte primordial e a primordial Terra. 


Habitabilidade 
A missão Irá determinar se a área que o rover irá explorar terá sido um habitat potencial para a vida marciana. 


Permanece uma questão aberta o facto de se saber se a vida alguma vez existiu em Marte. No entanto, esta questão não será 
respondida pelo Curiosity pois não transporta os instrumentos para detectar os processos activos que significariam metabolismos 
biológicos actuais, nem tão pouco tem a capacidade para observar microrganismos ou os seus equivalentes fósseis. Porém, se esta 
missão encontrar que a área da Cratera Gale teve condições favoráveis para habitabilidade e para preservar as evidências acerca da 
vida, essas descobertas podem moldar as futuras missões que irão trazer amostras de volta para a Terra para testes de detecção de 
vida ou para missões que transportem avançadas experiências de detecção de vida para Marte. Neste sentido, esta missão é o estágio 
de prospecção num programa passo a passo de exploração, reconhecimento, prospecção e obtenção de evidências para uma resposta 
definitiva sobre se a vida alguma vez existiu em Marte. O Programa de Astrobiologia da NASA auxiliou no desenvolvimento da 
carga científica do MSL e em estudos de habitats extremos na Terra que podem ajudar na compreensão de possíveis habitats em 
Marte 


Três condições consideradas cruciais para a habitabilidade são a presença de água líquida, outros ingredientes químicos utilizados 
pela vida e uma fonte de energia. A missão do MSL avança da estratégia denominada “segue a água” da exploração de Marte pela 
NASA desde meados da década de 90 para uma estratégia de determinar os melhores pressupostos para procurar uma resposta sobre 
se Marte alguma vez terá suportado vida. 


Todos os ambientes na Terra que têm água líquida sustentam vida microbiana. Na maior parte da história da Terra, as únicas formas 
de vida neste planeta foram microrganismos, ou micróbios. Os micróbios compõem a maior parte da matéria viva na Terra. Os 
cientistas que se especializaram na busca de vida noutros planetas esperam que qualquer tipo de vida em Marte, caso alguma vez 
tenha existido, tenha sido microbiana. 


O Curiosity irá descer numa área onde este elemento chave na lista de requisitos foi já determinado: era húmido. As observações 
realizadas desde a órbita marciana durante cinco anos para determinar locais candidatos para a descida, tornaram estas áreas das 
mais intensamente estudadas em Marte. Os investigadores utilizaram a sondas Mars Reconnaissance Orbiter para mapear a 
mineralogia da área, descobrindo materiais de argila. As argilas, outros filossilicatos e sulfatos formam-se em condições com a água 
líquida adequada num meio capaz de suportar vida entre o muito ácido e o muito alcalino. 


O Curiosity irá inventariar outros ingredientes básicos para a vida, procurar evidências adicionais acerca da água e investigar de 
forma as condições naquela área podem ter mudado ao longo do tempo. O ambiente húmido no qual se formaram os minerais 
argilosos já há muito que desapareceu, provavelmente há cerca de 3 mil milhões de anos. Examinando o contexto geológico para 
esses minerais, tais como os minerais em camadas rochosas mais recentes, poderá avançar a compreensão das alterações de habitat 
para condições mais secas. O rover pode também procurar por vestígios de água ainda ligada à estrutura mineral das rochas na 
superfície ou perto dela. 


Os compostos de carbono denominados moléculas orgânicas são uma classe importante de ingredientes para a vida que o Curiosity 
pode detectar e inventariar. 


As moléculas orgânicas possuem um ou mais átomos de carbono ligados ao hidrogénio e, em muitos casos, elementos adicionais. 
Estas moléculas podem existir sem vida, mas a vida como a conhecemos não pode existir sem estas moléculas, logo a sua presença 
pode ser um factor importante para a habitabilidade. Se o Curiosity detectar sistemas orgânicos complexos que são importantes para 
a vida na Terra, tais como aminoácidos, estes podem ser de origem biológica, mas também podem provir de fontes não-biológicas, 
tais como meteoritos carbonáceos caídos na superficie do planeta. 
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O Curiosity irá também procurar outros elementos químicos importantes para a vida, tais como o azoto, fósforo, enxofre e oxigénio. 


O rover irá de forma definitiva identificar minerais, que fornecem um longo registo de temperaturas, pressões e da química presente 
quando os minerais se formaram ou se alteraram. Os investigadores irão adicionar essa informação às observações acerca do 
contexto geológico, tais como os padrões e processos de acumulação de rochas sedimentárias, elaborar uma cronologia da forma 
como os ambientes da área se terão alterado ao longo do tempo. A energia para a vida em Marte pode ter vindo da luz solar, calor ou 
mistura de químicos (alimento) com um gradiente de energia que pode ser explorado pelo metabolismo biológico. A informação 
recolhida pelo Curiosity acerca dos minerais e acerca do ambiente moderno da área será analisada em busca de pistas acerca da 
possível presença de fontes vida passadas ou actuais. 


O Curiosity irá medir os rácios de diferentes isótopos de vários elementos. Os isótopos são variantes do mesmo elemento com 
diferentes pesos atômicos. Rácios como a proporção de carbono-13 ou carbono-12 podem proporcionar uma introspecção sobre os 
processos planetários. Por exemplo, em tempos Marte teve uma atmosfera muito mais densa do que possui hoje em dia, e se a perda 
ocorreu no topo da atmosfera, esse processo irá favorecer uma maior concentração de isótopos mais pesados na atmosfera actual que 
ficou retida. Tais processos podem ser relevantes para a habitabilidade e biologia. O Curiosity irá determinar os rácios de isótopos 
no metano se esse gás se encontrar no ar em torno do rover. O metano é uma molécula orgânica, e o seu isótopo de carbono pode ser 
muito distintivo. As observações feitas a partir de órbita e desde a Terra mostram que pequenas quantidades possam estar presentes 
na atmosfera de Marte. Os rácios isotópicos podem possuir pistas sobre se o metano está a ser produzido por micróbios ou por um 
processo não biológico. 


A missão tem quatro objectivos científicos primários para tendo em conta o objectivo de determinação de habitabilidade global pela 
NASA: 


e Determinar o potencial biológico de pelo menos um alvo ambiental ao se determinar a natureza e imventariar os 
componentes orgânicos de carbono, procurar pelos componentes químicos da vida e identificar características que podem 
memorizar as acções de processos biológicos relevantes. 


e Caracterizar a geologia do campo de investigação do rover a todas as escalas espaciais apropriadas ao investigar a 
composição química, isotópica e mineralógica dos materiais da superfície ou perto da superfície e interpretar os processos 
que possam ter formado rochas e solos. 


e Investigar os processos planetários que tenham relevância para a habitabilidade passada (incluindo o papel da água) ao 
determinar a longa evolução atmosférica e ao determinar o estado actual, distribuição e ciclo da água e do dióxido de 
carbono. 


e Caracterizar o largo espectro da radiação da superficie, incluindo a radiação cósmica galáctica, eventos de protões solares e 
neutrões secundários. 


Preservação e ambientes passados 
Paradoxalmente, alguns dos ambientes com condições favoráveis para a vida podem ser desfavoráveis para a preservação das 
evidências sobre essa mesma vida. A água, os oxidantes e o calor, todos contribuintes para a habitabilidade, podem destruir 
moléculas orgânicas e outros possíveis marcadores deixados pela vida, ou bioassinaturas 


A vida tem prosperado na Terra durante mais de 3 mil milhões de anos, mas somente uma minúscula fracção da vida passada da 
Terra deixou marcas nos registos rochosos deste planeta. A preservação de evidências de vida no passado distante requereu 
condições específicas e pouco usuais. Na Terra, estas janelas de preservação têm incluído situações tais como insectos aprisionados 
em âmbar e mastodontes imersos em poços de alcatrão. Marte não terá fósseis de insectos ou mastodontes; se Marte teve alguma 
forma de vida, esta seria como micróbios. Compreendendo que tipos de ambientes podem ter preservado sinais da vida microbiana 
de há milhares de milhões de anos, mesmo na Terra, é ainda um campo de estudo emergente. 


Para determinar se Marte alguma vez suportou vida, um passo chave é o de entender onde as bioassinaturas podem persistir. As 
descobertas do Curiosity acerca das janelas de preservação irão servir a sua missão de prospecção: identificar bons locais de 
pesquisa para possíveis futuras investigações acerca da existência da vida em Marte e suas características. Estas descobertas também 
podem orientar o curso desta missão, informando sobre decisões acerca de onde o rover se deve deslocar e sobre quais rochas deve 
sondar na sua busca por materiais orgânicos. 


A acumulação de sedimentos formadores de rochas grava um registo das condições ambientais e dos processos nessas rochas 
sedimentares. As camadas da montanha no interior da Cratera Gale fornecem um registo de eventos na ordem em qual ocorreram. 
Os investigadores utilizando o Curiosity podem observar a forma como esses ambientes mudaram ao longo do tempo possivelmente 
incluindo transições de condições habitáveis para condições não habitáveis. Algumas das pistas encontram-se nas texturas das 
rochas, e o Curiosity irá procurar por texturas rochosas distintas. Outras pistas estão nas composições minerais e químicas. 


Algumas condições e processos, tais como temperaturas baixas e aprisionamento rápido nos sedimentos, podem favorecer a 
preservação de materiais orgânicos e evidências de vida. A medida que o Curiosity procura por materiais orgânicos ao analisar 
amostras retiradas de rochas sedimentares, estará a ler a história dos ambientes passados caso encontre ou não esses materiais 
orgânicos. 
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Alguns minerais e outros materiais geológicos, tais como sulfatos, fosfatos, carbonatos e sílica, podem ajudar na preservação das 
bioassinaturas. Todos estes minerais, formando-se no equilibrio certo de condições ambientais, têm o potencial de preservar 
fragmentos de moléculas orgânicas derivadas de micróbios ou de meteoritos carbonáceos. Mas não é qualquer rocha formada a partir 
dos materiais certos que irá servir. A maior parte das rochas da Terra não serviriam. As expectativas para Marte são similares, e as 
hipóteses de uma descoberta — mesmo que a vida tenha estado presente — são muito pequenas. Se isto parece moderado, deve-o ser, 
mas esta é a única forma conhecida de procurar pelos vestígios de vida da Terra primitiva. 


A área na Cratera Gale que é acessível ao Curiosity à medida que se vai deslocando na sua missão contém rochas e solos que podem 
ter sido originalmente depositados em diferentes condições durante um longo período de tempo. Analisando amostras de diferentes 
pontos pode ajudar na identificação de quais albergam materiais orgânicos. O rover pode determinar que não existe resposta. 
Enquanto que uma resposta deste tipo poderia diminuir as perspectivas para encontrar evidências de vida em Marte, iria fortalecer o 
contraste entre o Marte primordial e a Terra primordial. A história das alterações ambientais num planeta semelhante à Terra sem 
seria valiosa para auxiliar na compreensão da história das interacções da vida com o ambiente terrestre. 


O ambiente actual 

O MSL irá estudar o ambiente actual na sua região de descida bem como os registos deixados por ambientes passados. O Curiosity 
transporta uma estação meteorológica, um instrumento para monitorizar a radiação natural de alta energia e um instrumento que 
pode detectar humidade do solo e materiais que contenham água no solo debaixo do rover. As investigações de materiais orgânicos e 
outros ingredientes potenciais para a vida podem analisar amostras do solo actual em busca dos nutrientes que estariam disponíveis 
para os micróbios no solo. A possibilidade de verificar a existência de metano na atmosfera, também é um estudo de processos 
modernos. O metano deveria decompor-se e desaparecer da atmosfera caso não fosse substituído por uma fonte activa, logo a sua 
presença seria surpreendente. 


A selecção do local de descida do Curiosity não foi baseada em traços favorecendo a habitabilidade dos nossos dias. Porém, muita 
da informação que será obtida nesta missão irá aumentar a nossa compreensão geral de Marte. Por exemplo, podem os componentes 
orgânicos trazidos por meteoritos persistir no solo perto da superficie? De que forma a atmosfera actual pode afectar a radiação 
ultravioleta e de alta energia que chega à superfície, colocando um perigo para a vida e para a preservação dos materiais orgânicos? 
Como podemos estimar esses níveis no passado? A monitorização do rover dos níveis de radiação dos raios cósmicos e do Sol tem 
também como objectivo garantir a segurança dos astronautas numa eventual missão tripulada a Marte. 


A carga científica do Curiosity 
A 14 de Abril de 2004 a NASA anunciava uma oportunidade para os investigadores proporem investigações científicas para a 
missão do Mars Science Laboratory. A solicitação de propostas referia, “O objectivo científico global da missão MSL é o de 
explorar e determinar de forma quantitativa um potencial habitat em Marte.” Oito meses mais tarde, a agência anunciava a selecção 
de oito Investigações propostas em competição. Adicionalmente, a Espanha e a Rússia iriam fornecer cada uma, uma Investigação 
através de acordos internacionais. Os instrumentos para estas dez investigações compõem a carga científica no Curiosity. 


Os dois instrumentos no mastro são um versátil sistema de imagem de alta definição, e uma câmara de leitura de espectro equipada 
com um laser que pode atingir uma rocha e observar a faísca resultante e, busca de informação acerca dos componentes químicos na 
rocha. As ferramentas na torreta na extremidade do braço robot de 2,1 metros, incluem um instrumento de emissão de radiação que 
lê as pistas de raios X sobre a composição do alvo e uma câmara com uma lente de aumento. O braço pode transportar solo e 
amostras de rocha pulverizadas para um instrumento que utiliza análise de raios X para identificar minerais na amostra e para 
determinar os componentes de carbono e outros químicos importantes para a vida e indicativos de processos passados ou presentes. 
Para caracterizar o ambiente moderno, o rover também transporta instrumentos para monitorizar o tempo, medir a radiação natural e 
procurar por evidências de água por debaixo da superficie. Para proporcionar um contexto para os outros instrumentos, uma câmara 
Irá registar imagens da área de aterragem durante a descida. 


Os dez instrumentos no MSL têm uma massa combinada de 75 kg, comparados com a carga de cinco instrumentos num total de 5 kg 
em cada um dos prévios rovers que chegaram a Marte em 2004. A massa de somente um dos dez instrumentos no Curiosity, o SAM 
de 40 kg, é quase quatro vezes superior à massa total do primeiro rover em Marte, o Sojourner de 10,6 kg na missão Mars 
Pathfinder. 


Determinar a habitabilidade passada e presente nos locais visitados pelo Curiosity Irá requerer a integração dos resultados dos vários 
instrumentos, e não somente de um único instrumento. As operações científicas e as análises posteriores serão coordenadas através 
do Mars Science Laboratory Project Science Group, cujos membros são John Grotzinger (Cientista do Projecto), do Instituto de 
Tecnologia da Califórnia, Pasadena — Califórnia; Michael Meyer (Cientista do Programa), da sede da NASA, Washington; e o 
investigador principal de cada uma das investigações que serão levadas a cabo. 


Os instrumentos a bordo do Mars Science Laboratory serão descritos em pormenor na primeira edição de 2012 do Boletim 
Em Orbita, bem como a descrição dos preparativos para o lançamento e o próprio lançamento. 
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O foguetão Atlas-V/541 
A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as 
missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas 
com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa 
está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas instalações 
da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de protecção, do sistema de 
adaptação e montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 e Delta-4, 
respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na Base 
Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, que 
conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 
foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a de um 
míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado por 
foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida 
rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase do tipo “single-stage-to-orbif” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-77/4 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este mantido 
por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do veículo deixar 
a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WS107A-L (Weapons 
System 1074-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, Korolev 
dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade nacional 
quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da tecnologia dos 
mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, produção e teste 
jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 
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O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é destruído 
devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar a 25 de Setembro de 
1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 1957 com o 
míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os 
estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para 
lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 
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As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — 
Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 
— Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-1; 9 — Atlas SLV- 
3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 





A família Atlas-V 


A família de lançadores Atlas-V 
oferece diferentes versões do 
mesmo veículo que podem ser 
utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-V foi 
desenvolvido de forma a satisfazer 
as necessidades da USAF ao abrigo 
do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da 
demanda internacional por parte da 
ILS (International Launch Services) 
para satisfazer os seus clientes 
comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado 
CCB (Common Core Booster), o 
Atlas-V divide-se em duas versões: 
o Atlas-V 400 e o Atlas-V 500. 
Estas versões podem ser facilmente 
distinguidas pela utilização da ogiva 
normal utilizada em anteriores Atlas 
e este será a versão 400. Por seu 
lado a versão 500 utiliza uma ogiva 


muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 
500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 
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Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como 
segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur 
(CHI). O CIII pode ser utilizado com somente um motor 
(Single-Engine Centaur) ou então com dois motores 
(Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space 
Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force 
Station ou então do SLC-3W (Space Launch Complex- 
3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios 
podendo ser auxiliado por um máximo de cinco 
propulsores sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode 
colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km 
de altitude ou então 5000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. Durante o 
lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo 
um peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 
58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um 
comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 
metros, tendo um peso bruto de 306.914 kg e um peso 
sem combustível de 22.461 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um les-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB 
está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo 
que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O 
RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um 
comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 metros, 
tendo um peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve 
uma força de 423.050 kgf, tendo um Tes de 338 s e um 
les-nm de 311 s, o seu Tq é de 150 s. 
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O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 
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Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um Tes de 275 s e um Ies-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um peso bruto 
de 22825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 894 s. 
O Centaur V1 está equipado com um motor RL-10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH2. O RL-104-4-2 
tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 lgf, tendo um Tes de 451 
s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos utilizados no 
lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de combustível sólido e 
por isso só veremos este número na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de motores presentes no 
estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 


O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobile Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 
metros de altura e pesava 907,2 t. 
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A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IIC%*. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989? e o último a 9 de Abril de 1999*º. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
sistema de lançamento que é 
agora o Atlas-V. Os engenheiros 
da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa 
que as torres fossem desmontadas 
peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações 
relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando 
explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de 
Lançamento 39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 





Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edifício de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 


2º Neste lançamento o foguetão Titan IIIC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108C). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 


2? Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


*º Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 





O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, clientes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 


O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 
observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 
de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-V é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edifício, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do Atlas-V e 
colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter-estágio e do estágio 
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Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os propulsores laterais de 
combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para montagem. O 
satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso se tratem de 
cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança e protecção 
antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga 
para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma 
de lançamento. 


O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edificio 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 


Plataforma Carga 
Lançamento 
Intelsat-14 
(36097 2009-0644) 
SDO 
(36395 2010-0054) 
USA-212 'X37B OTV-' 
(36514 2010-0154) 
USA-214 'AEHF-1' 
(36868 2010-0394) 
USA-215 'NROL-41' 
(37162 2010-0464) 
USA-226 'X-37B OTV-2 FLT-1' 
(37377 2011-0104) 
USA-229 “NRO L-34 'Odin' 
(37386 2011-0144) 
USA-229 deb 
(37391 2011-014B) 
USA-230 'SBIRS-GEO 1” 
(37481 2011-0194) 
Juno 
(37773 2011-0404) 
Mars Science Laboratory 
2011-070 26-Nov-11 Cabo Canaveral “Curiosity” 
(37936 2011-0704) 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento 
2009-064 23-Nov-09 431 AV-024 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-005 11-Fev-10 401 AV-021 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-015 22-Abr-10 501 AV-012 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-039 14-Ago-10 531 AV-019 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-046 21-Set-10 501 AV-025  Vandenberg AFB SLC-3E 


2011-010 5-Mar-ll 501 AV-026 Cabo Canaveral SLC-41 


2011-014 15-Abr-11 Vandenberg AFB 


2011-019 7-Mai-l1 Cabo Canaveral 


2011-040 5-Ago-11 Cabo Canaveral 
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Novo satélite de navegação desde Plesetsk 


Um novo satélite de navegação foi lançado pelas Forças Militares Russas a 28 de Novembro de 2011 juntando-se aos três satélites já 
lançados no princípio eu mês. Após atingir a órbita terrestre o novo satélite recebeu a designação militar Cosmos 2478. O 
lançamento foi levado a cabo por um foguetão 14414-1B 
Soyuz-2-1B/Fregat. 





14414 Soyuz-2, evolução 


O foguetão 14414 Soyuz-2 representa a mais recente 
evolução do épico míssil balístico intercontinental R-7 
desenvolvido por Sergei Korolev nos anos 50 do século 
passado. O novo lançador apresenta motores melhorados, 
modernos sistemas aviónicos digitais e uma reduzida 
participação de componentes de fabrico não russo. 


O lançador é também conhecido pela designação Soyuz- 
ST e foi especialmente desenhado para uma utilização 
comercial aumentando a sua performance geral apesar de 
o desenho básico do veículo permanecer o mesmo. As 
alterações foram realizadas ao nível de uma melhoria da 
performance dos motores do primeiro e do segundo 


estágio com novos injectores e alteração da mistura dos 
propolentes; aumento na performance do terceiro estágio; 
introdução de um novo sistema de controlo permitindo 
uma alteração do plano orbital já durante o voo”; 
introdução de um novo sistema de telemetria digital para a 
monitorização do lançador e a introdução de uma nova 
ogiva de protecção de carga com um diâmetro de 3,6 
metros. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 pode ser equipado com um 
quarto estágio, nomeadamente o estágio Fregat, utilizando 
as carenagens de protecção do tipo ST e SF. 


Este lançador é capaz de colocar uma carga de 7.800 kg 
numa órbita terrestre a 240 km de altitude com uma 
inclinação de 51,80º. No lançamento desenvolve uma 
força de 4.144.700 kN. A sua massa total é de 310.000 kg, 
o seu diâmetro no estágio principal é de 2,95 metros e o 


seu comprimento total é de 43,40 metros. 


O primeiro estágio do 14414 Soyuz-2 é composto pelos 
quatro propulsores laterais (Blok B, V, G e D) com uma 
massa bruta de 44.400 kg, tendo uma massa de 3.810 kg 
sem combustível. Cada propulsor tem um motor RD-107A 
(14D22) que desenvolve uma força de 1.021.097 kN 
(vácuo), com um les 310 s e um Tq de 120 s. Têm um 
comprimento de 19,60 metros, um diâmetro de 2,69 
metros e consomem LOX e querosene. 


O segundo estágio (Blok-A) tem um comprimento de 
27,80 metros, um diâmetro de 2,95 metros, um peso bruto 
de 105400 kg e um peso sem combustível de 6.975 kg. 
Está equipado com um motor RD-108A que no 
lançamento desenvolve 999.601 kgf (vácuo), com um Tes 
de 311 s e um Tq de 286 s. Consome LOX e querosene. 


1 = ; ; , Rê 
*! Todas as versões anteriores dos lançadores derivados do R-7 eram lançadas com uma trajectória fixa na qual a mesa da plataforma 
de lançamento rodava, sendo colocada no azimute de voo pretendido. 
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Lançamento 


2009-029 


2009-049 


2010-053 


2010-058 


2011-009 


Data 


Hora 
UTC 


21-Mai-09 21:53:33 


17-Set-09 


19-Out-10 


2-Nov-10 


26-Fev-11 


15:55:08 


17:10:59 


00:58:39 


03:07:00 


Versão 


1B/Fregat 


1B/Fregat 


1A/Fregat 


1A/Fregat 


1B/Fregat 


N.º Série 


162/1018 


002/1014 


B15000-009/1023 


167/1022 


77024208/1035 


Local 
Lançamento 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


Baikonur 
LC31 PU-6 


GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 


Carga 


Meridian-2 
(35008 2009-0294) 
Meteor-M 
(35865 2009-0494) 
Sterkh-2 
(35866 2009-049B) 
IRIS 
(35867 2009-049C) 


Universitetskiy-Tatyana-2 


(35868 2009-049D) 
UGATUSAT 
(35869 2009-049E) 
Sumbandila 
35870 2009-049F) 
BLITS 
(35871 2009-049G) 
Globalstar-73 
(37188 2010-0534) 
Globalstar-74 
(37189 2010-053B) 
Globalstar-75 
(37190 2010-053C) 
Globalstar-76 
(37191 2010-053D) 
Globalstar-77 
(37192 2010-053E) 
Globalstar-79 
(37193 2010-053F) 
Meridian-3 
(37212 2010-0584) 
Cosmos 2471 
(37372 2011-0094) 
Meridian-4 


2011-018 4-Mai.ll 17:41:33 1A/Fregat 230/1028 


LC43/4 (37398 2011-0184) 
Globalstar-M082 
(37739 2011-0334) 
Globalstar-M088 
(37740 2011-033B) 
Globalstar-M091 
(37741 2011-033C) 
Globalstar-M085 
(37742 2011-033D) 
Globalstar-M081 
(37743 2011-033E) 
Globalstar-M089 
(37744 2011-033F) 
Cosmos 2474 
(37829 2011-055A) 
Galileo IOV-1 PFM “Thijs” 
CSG Kourou (37846 2011-0604) 
ELS Galileo IOV-1 FM2 “Natalia” 
(37847 2011-060B) 
Cosmos 2478 
(XXXXX 2011-0714) 


Baikonur 


2011-033 LC31 PU-6 


13-Jul-l1 2:27:04 1A/Fregat 008/1024 


GIK-1 Plesetsk 


2011-055 LC43/4 


2-Out-11 00:15:14 1B/Fregat 209/1045 


2011-060 20-Out-11 10:34:28 ST-B/Fregat-MT 001/1030/VS01 


GIK-1 Plesetsk 


2011-071 LC43/4 


28-Nov-11 08:25:58 1B/Fregat 219/1044 


O terceiro estágio (Blok-I) tem um comprimento de 6,74 
metros, um diâmetro de 2,66 metros, um peso bruto de 25.200 
kg e um peso sem combustível de 2.355 kg. Está equipado com 
um motor RD-0110 que no lançamento desenvolve 294.000 
kgf (vácuo), com um Tes de 359 s e um Tq de 300 s. Consome 
LOX e querosene. 


DO FD | RDI 
295,04 
pes o 


Pressão na câmara de combustão (MPa) E 64 | DES] 
Niassa (e) is | — 
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As modificações introduzidas no novo lançador foram sendo testadas em duas versões do mesmo veículo o 14414-1A Soyuz-2-1A e 
o 14A14-1B Soyuz-2-1B. Este último veículo é um lançador a três estágios no qual o motor RD-0124 é já empregado no último 
estágio. 


E. 
, 


+ 


E 





dl E di p 2 
2w5 PII t 
“o E 


Com dimensões semelhantes ao motor RD-0110 utilizado nas versões anteriores dos lançadores Soyuz, o motor RD-0124 apresenta 
como principal diferença a introdução de um sistema de ciclo fechado no qual o gás do oxidante que é utilizado para propulsionar as 
bombas do motor é então direccionado para a câmara de combustão onde é queimado com restante propolente em vez de ser 
descartado. Esta melhoria no motor aumenta a performance do sistema e, como consequência, aumenta a capacidade de carga do 
lançador em 950 kg. Um propolente especial de ignição é utilizado para activar a combustão do motor e são utilizados dispositivos 
pirotécnicos para controlar o funcionamento do motor. Cada uma das quatro câmaras de combustão pode ser movimentada ao longo 
de eixos para manobrar o veículo. 


Em 1996 tiveram início os testes do motor RD-0124 e foram finalizados em Fevereiro de 2004 nas instalações da Khimavtomatika 
em Voronezh. Nesta altura previa-se que a produção em série do novo motor teria início em 2005. A 27 de Dezembro de 2005 teve 
lugar outro teste do motor, abrindo caminho para os ensaios em grupo de todo o terceiro estágio do lançador 14414-B Soyuz-2-1B 
nas instalações da NIIKhimMash em Sergiev Posad. 


No início de 2005 a Arianespace anunciava que a primeira missão de teste do foguetão 14414-1B Soyuz-2-1B teria lugar desde o 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em órbita o satélite astronômico CoROoT. Este lançamento dependeria dos resultados de 
novos ensaios do motor RD-0124 que tiveram lugar em Março e Abril de 2006. Um último teste teve lugar a 20 de Outubro de 2006 
e o satélite CoROT acabaria por ser lançado a 21 de Dezembro desse ano”. 


O estágio Fregat foi qualificado para voo no ano 2000 e representa um estágio superior flexível e autônomo que foi desenhado para 
operar como um veículo orbital. O Fregat prolonga as capacidades dos estágios inferiores dos foguetões Soyuz para proporcionar um 
acesso total a um variado leque de órbitas. Para fornecer ao Fregat uma fiabilidade inicial elevada e acelerar o seu processo de 
desenvolvimento, vários subsistemas já utilizados em voo e outros componentes de outros veículos e lançadores foram incorporados 
neste estágio superior. 


*2 O satélite CoROT (29678 2006-0634) foi colocado em órbita ás 1423:38,292UTC do dia 27 de Dezembro de 2006 desde a 


Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC36 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur por um foguetão 
14414 Soyuz-2.1b/Fregat (001/1013). 
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O estágio consiste em seis tanques esféricos (quatro tanques de propolentes e dois tanques de sistemas aviônicos) colocados em 
círculo, com longarinas atravessando ao longo dos tanques para fornecer apoio estrutural. O estágio é independente dos estágios 
inferiores do lançador, possuindo o seu próprio sistema de orientação, navegação, controlo, detecção e telemetria. 


O Fregat utiliza um motor S9.98M que consome propolentes hipergólicos (UDMH e NTO) e pode ser reactivado até 20 vezes em 
voo, permitindo assim levar a cabo perfis de missões complexas. Pode fornecer uma estabilização nos três eixos espaciais à carga a 

- colocar em órbita ou colocá-la nua situação de estabilização 
por rotação. 


O Fregat pode ser utilizado como estágio superior dos 
foguetões 11A511IU Soyuz-U, 11A511IU-FG Soyuz-F6G, 
14A14-1A Soyuz-2-1A, 14A14-1B Soyuz-2-1B e 11K77 
Zenit-3F. 


Lançamento do Cosmos 2478 


O satélite Uragan-M n.º 46 chegou ao Cosmódromo GIK-1 
Plesetsk, região de Arkhangelsk, no dia 24 de Outubro, 
enquanto que o foguetão 14A14-1B Soyuz-2-1B/Fregat 
(219/1044) que seria utilizado para esta missão chegava ao 
cosmódromo a 7 de Novembro de 2011. O lançamento estava 
originalmente previsto para ter lugar no dia 22 de Novembro, 
mas foi adiado para o dia 28 de Novembro. 





Os preparativos para o lançamento decorreram sem problemas 
e o foguetão foi transportado para o Complexo de Lançamento LC43/4 no dia 25 de Novembro. O lançamento acabou por ter lugar 
às 0825:58UTC do dia 28 de Novembro tendo decorrido sem qualquer problema. 
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Novo satélite militar da China 


Dezoito dias após o lançamento do YG-12 YaoGan Weixing-12, a China coloca em órbita o satélite YG-13 YaoGan Weixing-13 a 
partir do Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. Segundo as autoridades chinesas este satélite será utilizado para 
experiências científicas, detecção remota dos recursos terrestres, estimativa de colheitas e monitorização de desastres. Porém, crê-se 
que este seja o mais recente satélite de observação militar de 2º geração SAR que 1rá substituir o satélite YG-6 YaoGan Weixing-6. 


Esta missão marca também o regresso ao activo do foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C após o acidente registado a 18 de 
Agosto de 2011 e que resultou na perda do satélite SJ-11 ShiJian 11-04 lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de 
Jiuquan. 





O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C 


O desaire com o foguetão lançador Chang Zheng-2A levou a 
uma intervenção política de alto nível por parte das autoridades 
chinesas em meados dos anos 70. Em resultado, deu-se total 
prioridade ao controlo de qualidade no desenvolvimento dos 
componentes dos lançadores. Todos os sistemas eléctricos foram 
reforçados e realizou-se uma nova campanha de testes de 
vibração de componentes chave do veículo no solo que teve uma 
duração de dez meses. As alterações ao foguetão foram tão 
importantes que o novo veículo recebeu uma nova designação, o 
CZ-2C Chang Zheng-2C. 


Este veículo é o lançador chinês por excelência para missões 
para a órbita terrestre baixa, sendo o foguetão mais utilizado pela 
China. Para responder às necessidades dos clientes 
internacionais, a Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões 
Lançadores desenvolveu um novo estágio superior, o SD (Smart 
Dispenser), que começou a ser utilizado comercialmente em 
finais de 1990 e que levou a cabo sete missões bem sucedidas 
para colocar em órbita satélites da rede Iridium. O foguetão CZ- 
2€ Chang Zheng-2C está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios para 
missões em órbitas baixas, inferiores a 500 km de altitude, e 
com uma capacidade de carga de 3.366 kg (altitude de 200 
km, inclinação orbital de 63º em relação ao equador 
terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/SD, CZ- 
2C/SM e o veículo CZ-2C utilizado em Abril de 2004. De 
acordo com recentes observações, estas versões parecem 
compartilhar o primeiro e segundo estágio. Comparado com 
a versão original, o segundo estágio é mais alongado com o 


primeiro estágio a permanecer com o mesmo comprimento. Pode haver no entanto, melhorias nos motores utilizados nestes 
lançadores. As diferenças nestes veículos situam-se ao nível da utilização ou não de diferentes estágios superiores e que estágios 
superiores são utilizados. Uma designação alternativa para a versão de três estágios do CZ-2C é “CZ-2C Modelo 2”, 
denominando “CZ-2C/2” a versão de dois estágios. Estes lançadores são utilizados para colocar satélites em órbitas baixas ou 
órbitas sincronizadas com o Sol (polares) superiores a 500 km de altitude com uma capacidade de carga de 1.456 kg (altitude de 


900 km, polar e sincronizada com o Sol). 


e CZ-2C Modelo 3 ou simplesmente “CZ-2C/3A", pela primeira vez utilizada a 29 de Agosto de 2004”. Comparada com 
versões anteriores apresenta um primeiro estágio mais alongado e quatro estabilizadores aerodinâmicos colocados no fundo do 


primeiro estágio. O seu comprimento total é de 42 metros. 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no seu comprimento 
consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento (vibrações, choque, 
pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado do lançamento comercial de satélites. 


* Este lançador foi utilizado para colocar em órbita o satélite FSW-19 (28402 2004-0334). 
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Descrição técnica 


Sem ter em conta a versão do CZ-2C Cheng Zheng-2C lançada a 29 de Agosto de 2004, as duas configurações deste lançador 
partilham o primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O comprimento total do lançador é de 42 metros com um 
diâmetro de 3,35 metros. Consome tetróxido de azoto e UDMH, desenvolvendo uma força de 2.962 kN no lançamento e tendo uma 
massa de 233.000 kg. A seguinte tabela mostra as principais características do CZ-2C Chang Zheng-2C: 


Estágio 


Primeiro estágio Segundo estágio 


L-140 L-35 


Propolente UDMH/N,04 UDMH /N,0, UDMEH / Hidrazina 
Massa do propolente (kg) 162.706 54.667 125/50 


YF-22º (principal) 
YF-24 (4 vernier) 


Motor sólido / SCR 


Força (kN) 2.961,6 741,4/11,8 70,78 (motor sólido) 


Impulso específico (Ns/kg) 


2.922,37 (principal) 
2.556,5 (no solo) 2.804 (motor sólido) 
2.831,11 (vernier no vácuo) 





** Conjunto de quatro YF-20. 


> Uma modificação do motor Y F-20. 





O sistema do CZ-2C é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, 
sistema de controlo, sistema de telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de 
controlo de atitude, sistema de separação, etc. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no 
lançador durante o transporte, elevação (colocação na plataforma de lançamento) e voo. A 
estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A estrutura do 
foguetão é composta pelo primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O 
primeiro estágio inclui a secção inter-estágio, tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque 
de combustível, secção de trânsito posterior, secção posterior, sistema de alimentação de 
propolente, etc. O segundo estágio inclui o adaptador do veículo lançador, secção de 
equipamento, tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque de combustível, sistema de 
alimentação de combustível, etc. o adaptador do veículo lançador liga a carga com o segundo 
estágio do lançador e deriva as cargas entre eles. Para o CZ-2C são fornecidos os adaptadores 
internacionais 937B e 11944. A carenagem de protecção, com duas metades, é composta por 
uma secção abobadada, pela secção cónica frontal e secção cilíndrica. A figura na página 
seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS. 


O sistema de propulsão, incluindo motores e sistema de fornecimento / pressurização, gera a 
força dianteira e de controlo necessária para o voo. O primeiro estágio e o segundo estágio, 
utilizam propolentes armazenáveis, isto é tetróxido de azoto (N504) e dimetil hidrazina 
assimétrica (UDMH). Os tanques de propolente são pressurizados pelos sistemas de 
propulsão regenerativos. Existem quatro motores em paralelo no primeiro estágio. Os 
motores podem ser orientados em direcções tangenciais. A força de cada motor é de 740,4 kN 
e a força total desenvolvida é de 2.961,6 kN. Existe um motor principal e quatro motores 


1 — Carenagem de protecção da carga; 2 — Carga; 3 — CTS (topo do estágio para o CZ- 
2C); 4 — Adaptador de carga; 5 — Tanque de oxidante do segundo estágio; 6 — Secção 
inter-tanque do segundo estágio; 7 — tanque de combustível do segundo estágio; 8 — 


Motores vernier; 9 — Motor principal; 10 — Estrutura da secção inter-estágio; 11 — Tanque 
de oxidante do primeiro estágio; 12 — Secção inter-tanque do primeiro estágio; 13 — 
Tanque de combustível do primeiro estágio; 14 — secção de transição posterior; 15 — 
Secção posterior; 16 — Motores principais do primeiro estágio. 
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vernier no segundo estágio, desenvolvendo uma força total de 798,1] kN. O CTS utiliza um motor de combustível sólido como motor 
principal e um sistema de controlo de reacção para ajustamentos de atitude. Nas páginas seguintes são mostrados os diagramas 
esquemáticos dos sistemas de propulsão do primeiro e do segundo estágio. 
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Diagramas esquemáticos dos sistemas de propulsão do primeiro (no topo) e do segundo estágio do Chang Zheng-2C. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 118/ Dezembro de 2011 


146 


O sistema de controlo é utilizado para manter a estabilidade do voo do lançador e para levar a cabo a navegação e / ou orientação 
segundo o programa de voo pré-estabelecido. O sistema de controlo consiste de uma unidade de orientação, sistema de controlo de 
atitude, sequenciador, distribuição de energia, etc. 


A unidade de orientação fornece dados de movimento e de atitude do lançador e controla o voo tendo em conta a trajectória 
predeterminada. O sistema de controlo de atitude controla a atitude de voo para garantir a estabilização e a atitude de injecção ao 
satélite a colocar em órbita. Para a configuração de dois estágios do Chang Zheng-2€C, o sistema de controlo reorienta o CZ-2C após 
o final da queima dos motores vernier do segundo estágio. O lançador pode induzir uma rotação no satélite de acordo com os 
requerimentos do utilizador. A rotação pode atingir as 10 rpm. O sequenciador e o distribuidor de energia fornecem a energia 
eléctrica ao sistema de controlo, sendo também utilizada para iniciar os sistemas pirotécnicos e para gerar os sinais temporais para 
determinados eventos. 


O sistema de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros dos sistemas do lançador. O sistema de telemetria 
consiste de dois segmentos: sistemas de bordo e sistemas no solo. Os sistemas de bordo incluem sensores / conversores, dispositivos 
intermédios, bateria, distribuidores de energia, transmissores, sinalizador de rádio, etc. O sistema no solo está equipado com antenas, 
modem, gravador e processador de dados. O sistema de telemetria fornece os dados iniciais de injecção e gravação em tempo real 
aos dados de telemetria. No total, cerca de 300 parâmetros estão disponíveis para o CZ-2C. O CTS tem o seu próprio sistema de 
telemetria. 


O sistema de rastreio e de segurança trabalha em conjunto com as estações terrestres para medir a trajectória e os parâmetros de 
injecção orbital finais. O sistema também fornece informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador pode 
ser levada a cabo de forma remota ou manual caso ocorresse alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de 
segurança são integrados em conjunto. 


Durante a fase de voo do CZ-2C Chang Zheng-2C existem três eventos de separação: a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio, a separação da carenagem e a separação entre a carga e o segundo estágio. 


e Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma separação a 
quente, isto é o segundo estágio entra em ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é separado com a força dos 
gases de exaustão após o accionamento de 12 parafusos explosivos. 


e Separação da carenagem — durante a separação da carenagem, os 8 parafusos explosivos que ligam a carenagem e o 
segundo estágio são accionados em primeiro lugar e depois 12 parafusos que seguram as duas metades da carenagem são 
accionados 10 ms mais tarde, separando-a longitudinalmente. A carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


e Separação entre a carga e o segundo estágio — após o final da queima dos motores vernier, o conjunto é orientado para a 
atitude requerida. A carga está geralmente fixa com o lançador ao longo de uma banda de fixação ou com dispositivos 
explosivos não contaminantes. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. A velocidade de separação é de 
entre 0,5 m/s a 0,9 m/s. 


Para o lançador CZ-2C/CTS existem uma separação entre o satélite e o CTS após a separação deste conjunto do segundo estágio: 


e Separação entre a carga e o CTS — Tipicamente, os satélites estão ligados ao CTS por parafusos explosivos e molas de 
separação. Após o final da queima do CTS, os parafusos explosivos são detonados, libertando a carga que é empurrada 
pelas molas de separação. 


O CTS é um estágio superior compatível com o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C. O CTS consiste num adaptador de carga e num 
sistema de manobra orbital. O CZ-2C/CTS pode lançar satélites para órbitas terrestres baixas superiores a 500 km de altitude ou para 
órbitas sincronizadas com o Sol. 


O CTS é um estágio superior compatível com o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C. O CTS consiste num adaptador de carga e num 
sistema de manobra orbital. O CZ-2C/CTS pode lançar satélites para órbitas terrestres baixas superiores a 500 km de altitude ou para 
órbitas sincronizadas com o Sol. 


O conjunto é colocado em órbita pelos estágios inferiores do CZ-2C (apogeu entre 400 km e 2.000 km de altitude, perigeu a 200 km 
de altitude). O CTS entra então em ignição no apogeu e reorienta o conjunto segundo os requisitos da missão, procedendo à 
separação da carga em seguida. O CTS é capaz de se retirar de órbita após a separação da sua carga. 


O adaptador de carga funciona para instalar e transportar os satélites. O conjunto CZ-2C/CTS fornece um adaptador de carga 
específico segundo os requisitos do utilizador. 


O sistema de separação do CTS pode separar a carga após a inserção na órbita desejada. O sistema de separação será desenhado para 
cumprir os requisitos do cliente na velocidade de separação, direcção de separação e níveis angulares, etc. A carga é geralmente 
ligada ao CTS através de unidades explosivas de fraca intensidade. A mola de separação fornece a velocidade relativa. Os parafusos 
explosivos podem ser fornecidos pelo fabricante do satélite ou pela Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões Lançadores. 
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O conjunto é colocado em órbita pelos estágios inferiores do CZ-2C (apogeu entre 400 km e 2.000 km de altitude, perigeu a 200 km 
de altitude). O CTS entra então em ignição no apogeu e reorienta o conjunto segundo os requisitos da missão, procedendo à 
separação da carga em seguida. O CTS é capaz de se retirar de órbita após a separação da sua carga. 


O adaptador de carga funciona para instalar e transportar os satélites. O conjunto CZ-2C/CTS fornece um adaptador de carga 
específico segundo os requisitos do utilizador. 


O sistema de separação do CTS pode separar a carga após a inserção na órbita desejada. O sistema de separação será desenhado para 
cumprir os requisitos do cliente na velocidade de separação, direcção de separação e níveis angulares, etc. A carga é geralmente 
ligada ao CTS através de unidades explosivas de fraca intensidade. A mola de separação fornece a velocidade relativa. Os parafusos 
explosivos podem ser fornecidos pelo fabricante do satélite ou 
pela Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões 


Lançadores. Eqispármento dó smstera de tefemmetroa Equipamento do sistema de controlo 


Arstema de controdo 
a fédição 





Motor de propulsão sólida 


O sistema de manobra orbital do CTS consiste na sua estrutura 
principal, motor de propulsão sólida, sistema de controlo, sistema 
de controlo a reacção e sistema de telemetria. A estrutura principal 
é composta por um painel central, estrutura de suporte de cargas e 
longarina. A parte inferior do painel está ligada ao motor de 
propulsão sólida e a parte superior está ligada com o suporte de 
cargas, formando um painel de apoio para os sistemas aviónicos. O 
cilindro tem uma forma estrutural de semi-monocoque. O motor de 
propulsão sólida fornece a força para as manobras do CTS. O 
impulso total do motor vai depender dos requerimentos específicos 
de cada missão. As características típicas são: 


Diâmetro (m) 
Comprimento total (m) 
Massa total (kg) 

Massa do propolente (kg) 
O CTS está equipado com um sistema de controlo independente Impulso específico (m/s) 
que tem as seguintes funções: manter a estabilização do voo 
durante a fase de deriva e proporciona a orientação do conjunto Impulso total (kNs) 341,3 
para a atitude de queima do motor de propulsão sólida; activar Tempo de queima (s) 
o motor de propulsão sólida e controlar a atitude durante a 
queima; levar a cabo a correcção de velocidade terminal 
segundo os requisitos da missão; reorientar o conjunto e separar os veículos; e ajustar a orientação do CTS e iniciar a remoção de 
órbita. O sistema independente de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros ambientais do CTS no solo e 
durante o voo. A telemetria também fornece alguns dados orbitais na separação da carga. O sistema de controlo de reacção executa 


os comandos do sistema de controlo. Os motores utilizam hidrazina pressurizada controlada por válvulas solenóides. Existem quatro 
tanques, dois tanques de gás e 16 motores. 





Separação 1º estágio * 2º estágio 





O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OXYZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e está no interior do plano de 
lançamento oposto ao azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 
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A atitude de voo do eixo do veículo lançador está definida na figura ao lado. O fabricante do satélite define o sistema de 
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coordenadas do satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão determinados ao longo da 
coordenação técnica para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-2C 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo capaz de colocar 
cargas em órbitas terrestres baixas com uma capacidade de lançamento 
de 3.366 kg (para uma órbita a uma altitude de 200 km e uma inclinação 
de 63º). Adaptado com estágios superiores distintos, o CZ-2C pode 
levar a cabo várias missões. 


e Injectar cargas em órbitas terrestres baixas, que é a principal 
missão do CZ-2C de dois estágios; 


e Colocar cargas em órbitas terrestres baixas ou sincronizadas 
com o Sol, caso esteja equipado com o CTS. 


A tabela seguinte mostra as especificações típicas para várias missões 
que podem ser levadas a cabo pelo foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C 


Versão Requisitos orbitais E e Roca de 
lançamento Lançamento 
: Apogeu=185-2.000 km | 
Orbita terrestre baixa CZ-2C 3.366 kg (200 km/63º) Jiuquan 
Perigeu=185-400 km 


Apogeu=400-2.000 km 
Perigeu=400-2.000 km 


Orbita sincronizada com o Sol | CZ-2C/CTS 400-2.000 km 1.456 kg (900 km) 


Órbita terrestre baixa CZ-2C/CTS 
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2.800 kg (500 km/50º) Jiuquan 
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Lançamento 


2005-027 
2006-035 
2007-010 


2008-041 


2009-021 
2009-061 
2011-030 
2011-039 
2011-F02 
2011-072 


Veículo 
lançador 
Y13 


Y16 
Y18 


Y1 


Y21 


Performance do CZ-2C Chang Zheng-2Cº i 


No total já foram levadas a cabo 33 lançamentos do CZ-2C em todas as suas versões, tendo uma taxa de sucesso de 97% (com 
somente um lançador perdido). A seguinte tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo CZ-2C””. 


Data de 
Lançamento 
2-Ago-05 
9-Set-06 
11-Abr-07 
6-Set-08 
22-Abr-09 
12-Nov-09 
6-Jul-11 
29-Jul-11 
18-Ago-11 
29-Nov-11 


Hora (UTC) 
7:30:02 
7:00:04 
3:27:15 
3:25:03 


02:55:04,562 
2:45:04 
04:28:03,993 
07:42:03,570 
09:28:03,744 
18:50:04,467 


Local de 
Lançamento 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Taiyuan, LC1 


Taiyuan, LC1 


Taiyuan, LC1 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Taiyuan, LC9 


Satélites 


FSW-4 (2) (28776 2005-0274) 
Shi Jian-8 (29385 2006-0354) 
Hai Yang-1B (31113 2007-0104) 
Huan Jing-1A (33320 2008-0414) 
Huan Jing-1B (33321 2008-041B) 
YaoGan Weixing-6 (34839 2009-0214) 


Shi Jian 11-01 (36088 2009-0614) 
Shi Jian 11-03 (37730 2011-0304) 
Shi Jian 11-02 (37765 2011-0394) 
Shi Jian 11-04 
YaoGan Weixing-13 (XXXXX 2011-0724) 





O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios é principalmente utilizado para levar a cabo missões destinadas à órbita 
terrestre baixa (altitude inferior a 500 km) e o CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS é utilizado para colocar cargas em órbitas circulares em 
altitudes iguais ou superiores a 500 km, ou para missões em órbitas sincronizadas com o Sol. 


O CZ-2C pode ser lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan (base principal), podendo também ser lançado 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e do Centro de Lançamento de Satélites de Taryuan. 


O quadro seguinte mostra a sequência de voo típica para o CZ-2C Chang Zheng-2C (também para a versão CTS). 


Chang Zheng-2C/CTS 
Tempo de Voo (s) Tempo de Voo (s) 


Lançamento 

Manobra de arfagem 

Final da queima 1º estágio 

Separação entre 1 / 2º estágio 

Separação da carenagem 

Final da queima do motor principal 2º estágio 


566,234 613,333 
616,333 


Final da queima dos motores vernier 2º estágio 
Separação entre 2º estágio / CTS 

Ignição do CTS 

Início do ajustamento de velocidade terminal 


2.928,347 
569,234 3.013,347 
3.213,347 


Separação da carga 
Saída de órbita do CTS 


2.888,347 





*º A performance de lançamento descrita tem em conta as assumpções de existem limitações no que diz respeito à segurança dos 
dispositivos de seguimento do lançador e limitações impostas pelas estações de seguimento; a massa do adaptador de carga e do 
sistema de separação estão incluídas na massa do lançador; é utilizada uma carenagem de protecção standard com um diâmetro de 
3,35 metros e um comprimento de 8,368 metros; na separação da carenagem o calor aerodinâmico é inferior a 1.135 Wim: o 
impulso total do motor de propulsão sólida do CTS pode ser ajustado tendo em conta os diferentes requisitos para a missão; e os 
valores orbitais são dados tendo em conta um raio equatorial médio de 6.378,10 km. 


* Para uma listagem completa dos lançamentos do CZ-2C Chang Zheng-2C até ao final de 2010, ver o n.º 105 do Boletim Em 
Orbita de Dezembro de 2009. 
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+ 


LH 


Tree -: fé: = dg; NE É E 


LZ 


| — Lançamento; 2- manobra de arfagem; 3 — Final da queima do primeiro estágio; 4 — Separação entre o primeiro e o 
segundo estágio; 5 — Separação da carenagem; 6 — Final da queima do motor principal do segundo estágio; 7 — Final da 
queima dos motores vernier do segundo estágio; 8 — Separação entre o segundo estágio e o CTS; 9 — Ignição do motor de 
propulsão sólida do CTS; 10 — Início do ajustamento de velocidade terminal; 11 — Separação do satélite; 12 — Saída de 


órbita do CTS. 


Velocidade | Altitude | Distância 
Evento relativa 
(m/s) 


1,452 
47,052 
48,257 
117,618 
146,895 
181,142 
181,104 


Final da queima do motor principal 2º estágio 6.379,424 


Separação entre 2º estágio /CTS 7.918,657 
Ignição do CTS 7.402,700 | 637,804 
Início do ajustamento de velocidade terminal 7.512,356 | 639,455 


Final da queima dos motores vernier 2º estágio 7.917,684 
Separação da carga 7.520,725 | 637,611 
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ZELDA 
2.848,800 
18.860,013 
18.971,228 
18,983,402 


ao Solo 
(km) 
0,000 
61,755 
64,549 
352,768 
679,624 


3 


0 


38,661 
38,106 
38,081 
35,490 
É Pe od] 
[3,252 
13,045 
-44,220 
“41,280 
-36,557 


Projecção | Projecção 
Latitude | Longitude 
Satélite 


Satélite 


O 
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As carenagens do CZ-2C 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da 
atmosfera, que inclui correntes de ar de alta velocidade, cargas aerodinâmicas, 
aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador 
ascende através da atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom 
meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A 
temperatura no interior da carenagem é controlada dentro dos limites estabelecidos. 
Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são 
reduzidos para níveis permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da 
atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é determinada pelo requisito 
de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 
1.135 W/m”. 


HH 


AH Vários testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-2C, 
| incluindo testes em túneis de voo, testes térmicos, testes acústicos, testes de 
separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. Uma carenagem 
de protecção típica utilizada neste lançador tem um diâmetro de 3,35 metros e um 
comprimento de 8,368 metros. O comprimento da carenagem pode ser ajustado 
+ tendo em conta os requisitos da missão. 


158] O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da 
| configuração da carga a transportar. O volume estático é determinado pela 
LO bh consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto 

carenagem / carga por uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes 
variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode-se permitir 
que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo 











(D3000) da secção cilíndrica da carenagem. 


A estrutura da carenagem consiste numa abóbada, secção cónica frontal e secção cilíndrica. A secção cilíndrica consiste em duas 
partes: uma secção cilíndrica em favos de mel (superior) e uma secção cilíndrica química (inferior). A abóbada é um corpo semi- 
esférico com um raio de 1 metro, uma altura de 0,740 metros e um diâmetro de base de 1,930 metros. Consiste numa concha 
abobadada, um anel de base, um anel de encapsulamento e reforços. 


A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de encapsulamento e 
reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o exterior da linha de 
divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e interior impedem a 
corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 
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Volume estático da carenagem para o foguetão 
CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios (em 
cima: interface 937B e interface 11944) e para a 
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versão CTS (ao lado, interface com parafusos 
explosivos). 
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Respiradouros 
— Secção cilíndrica 
— [| Plapo de sepáração E 
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A parte superior da secção bicónica é um cone de 15º com uma altura de 2,647 metros. O 
diâmetro do anel superior e do anel base é de 1,930 metros. A secção tem uma constituição em 
favos de mel de alumínio. 


A secção cilíndrica é composta por duas partes. A parte inferior é fabricada em alumínio 
alterado quimicamente e tem uma altura de 1,581 metros. A parte superior é fabricada numa 
estrutura de alumínio em favos de mel e tem uma altura de 3,400 metros. Quase todas as portas 
de acessos estão localizadas na parte inferior. Existem 12 válvulas de ventilação na parte 
inferior com uma área total de 350 cm”. O comprimento da secção cilíndrica pode ser ajustado 
de acordo com os requisitos da missão. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura 
laterais, mecanismo de abertura longitudinal e mecanismo de separação, accionados por molas 
e ganchos. 





O anel base da carenagem está ligado com o segundo estágio por oito parafusos explosivos não 
E contaminantes. O plano de separação longitudinal da carenagem está localizado no quadrante 
H-IV. O mecanismo de abertura longitudinal consiste em doze explosivos não contaminantes. 


O mecanismo de separação da carenagem é composto por dois pares de dobradiças e doze 
molas. Cada metade da carenagem é suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação colocadas em cada metade da carenagem; o 
máximo de força exercida por cada mola é de 4 kN. Após a abertura da carenagem, cada 
metade roda em torno de uma dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da carenagem é 
superior a 15º/s, a carenagem é ejectada. O processo cinemático é exemplificado ao lado. 
Podem ser incorporadas na secção bicóônica da carenagem e na secção cilíndrica janelas 
transparentes às radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de transparência é maior do 


N and 


que 85%. Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a 
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colocação da carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de 
radiofrequência RF. 





& paraficos cxplosivos 


Piano de separação lateral 


do 
Plano de separação longitudinal 


Lançamento do YaoGan Weixing-13 


Há vários meses previsto para ter lugar em 
finais de 2011, os rumores sobre o 
lançamento do satélite YG-13 YaoGan 
Weixing-13 começaram a avolumar-se nos 
fóruns de discussão espaciais chineses no 
princípio da última semana de Novembro. 


Aparentemente o lançamento estaria 
previsto para ocorrer a 28 de Novembro, 
mas um intenso nevão no Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan levou 
a um adiamento de 24 horas. O 
lançamento acabou por ocorrer sem 
qualquer problema às 1850:04,467UTC do 
dia 29 de Novembro. 


Previa-se também este ano o possível 
lançamento do satélite YG-14 YaoGan 
Weixing-14, mas este lançamento parece 
estar definitivamente adiado para os 
primeiros meses de 2012. 
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f “These babies 
” miss their mother. 
Is she on your back? 


PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


| People for the Ethical Treatment of Animals » 757-622-PETA * FurisDead.com 








Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Outubro e Novembro de 2011. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro 
números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram 
fornecidos pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
02 Out. 0015:14 2011-055A 37829 Cosmos 2474 14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (209/1045)  GIK-1 Plesetsk, LC43/4 1.415 
(19153 /19107/ 67,78 / 675,73) 
05 Out. 2100:02 2011-0564 37834 Intelsat-18 Zenit-3SLB/DM-SLB (SLB60.5 /5L) Baikonur, LC45 PU-1 3.200 
(35790 /35783 / 0,05 / 1436,09) 
07 Out. 0821  2011-057A 37836  Eutelsat-W3C CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E Xichang, LC2 5.370 
(35812 /35761/ 0,06 / 1436,08) 
12 Out. 0531 2011-0584 37838  Megha-Tropiques PSLV-CA (PSLV-C18) Centro Espacial Satish Dawan, Sriharikota 1.000 
(868 /853/ 19,98 / 102,15) 

2011-058B 37839 Jugnu 
(866 /839/ 19,96 / 101,98) 

2011-058€C 37840 VesselSat-l 


(868 / 847 / 19,96 / 102,09) 
2011-058D 37841  SRMSat 
(868 /850/ 19,97/102,12) 


19 Out. 1848:58 2011-0594 37843 ViaSat-l 8K82KM Proton-M/Briz-M (93520/99521) Baikonur, LC200 PU-39 6.740 
(35800 / 35777 / 0,05 / 1436,17) 
21 Out. 1030:26 2011-060A 37846 Galileo IOV-1 PFM 14414-1B Soyuz ST-B/Fregat-MT (001/1030/VS01)  CSG Kourou, ELS 640 
(23225 /23220/54,7/ 844,7) 
2011-060B 37847 Galileo IOV-1 FM2 640 
(23228 /23217/ 54,69 / 844,7) 
28 Out. 0948:02 2011-0614 37849 NPP Delta-2 7920-10 (D357) Vandenberg AFB, SLC-2W 1.973 
(827 /826/98,7/ 101,44) 
2011-061 RAX-2 3 
2011-061 DICE-1 3 
2011-061 DICE-2 3 
2011-061 AubieSat-1 l 
2011-061 Explorer-1 Prime F2 l 
30 Out. 1011:12 2011-0624 37857 Progress M-13M (ISS-45P) 114511U Soyuz-U (M15000-129) Baikonur, LC1 PU-S5 7.250 
(411/373/51,64/92,4) 
2011-062 Chibis-M 40 
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31 Out. 2158:10 2011-0634 


37859 


SZ-8 Shenzhou-8 


(336 /333/42,8/91,22) — Regressou a 17 de Novembro de 2011 


04 Nov. 1251:41 2011-0644 

(19181 / 19078 / 64,77 / 675,72) 
2011-064B 

(19321 / 19159 / 67,78 / 680,12) 
2011-064C 

(19177 / 19020 / 64,78 / 674,47) 

08 Nov. 2016:03 2011-0654 

(300 /207/ 51,43 / 89,58) 


09 Nov. 0321:05 2011-0664 
(489 /478/97,41/94,27) 
2011-066B 
(498 /487/97,41/94,46) 
14 Nov. 0414:04 2011-0674 
(411/373/51,64/92,4) 
20 Nov. 0015:05 2011-0684 
(804 / 784 / 98,45 / 100,75) 
2011-068B 
(803 / 784 / 98,45 / 100,74) 
25 Nov. 1910:34 2011-0694 


26 Nov. 1502:00 2011-070A 


37867 


37868 


37869 


37872 


37874 


37875 


37877 


37930 


37931 


37936 


(319/161/28,92/89,3) — A caminho de Marte 


28 Nov. 0825:58 2011-071A 


29 Nov. 1850:04 2011-072A 


Data Lançamento Des. Int. 

19 Outubro 2011-059B 
19 Outubro 2011-059C 
21 Outubro 2011-060C 
28 Outubro 2011-061B 
28 Outubro 2011-061C 
28 Outubro 2011-061D 
28 Outubro 2011-061E 
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Cosmos 2475 

Cosmos 2476 

Cosmos 247777 
Fobos-Grunt 

YH-1 YingHuo-l1 

TX-1 TianXun-l 

YG-12 YaoGan Weixing-12 
Soyuz TMA-22 (ISS-28S) 
Chuang Xin-1 (3) 

SY-4 ShiYan Weixing-4 
AsiaSat-7 

MSL “Curiosity” 

Cosmos 2478 


YG-13 YaoGan Weixing-13 


CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y8) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (99523/53539) 


Zenit-2FG (SLB41.1) 


CZ-4B Chang Zheng-4B (Y21) 


11451 1U-FG Soyuz-FG (H15000-039) 


CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 19) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93525/99527) 


Atlas-V/541 (AV-028) 


14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (219/1044) 


CZ-2C Chang Zheng-2C 


Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita nos meses de Setembro e Outubro de 2011. 


NORAD Designação 

37844 Briz-M (99521) 

37845 Tanque Briz-M (99521) 
37848 Fregat-MT (1030) 
37850 Objecto B 

37851 Objecto C 

37852 Objecto D 

37853 Objecto E 


Veículo Lançador 


Jiugquan, 921 (SLS-1) 


Baikonur, LC81 PU-24 


Baikonur, LC45 PU-1 


Taiyuan, LC9 


Baikonur, LC1 PU-5 


Jiuquan, 603 


Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 


Taiyuan, LC9 


Local de Lançamento 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93520/99521) Baikonur, LC200 PU-39 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93520/99521) Baikonur, LC200 PU-39 
14414-1B Soyuz ST-B/Fregat-MT (B15000-001/1030/VS01) 

CSG Kourou, ZLS 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 


Delta-2 7920-10C (D357) 
Delta-2 7920-10C (D357) 
Delta-2 7920-10C (D357) 
Delta-2 7920-10C (D357) 


8.082 


1.415 


1.415 


1.415 


8.120 


115 


7.220 


3.813 


3.893 


1.415 


Objecto F 

Objecto G 

Delta-K (D357) 

Blok-I (15000-094) 
L-90 (Y8) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 1331 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 1417 
(Destroço) Cosmos 2251 
Objecto D 

Briz-M (53539) 

Ultimo estágio 

Ultimo estágio 

Blok-I (15000-058) 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

Módulo orbital SZ-8 
(Destroço) 

(Destroço) DMSP 5D-2 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 468 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) Nimbus-2 
(Destroço) Feng Yun-1C 


Delta-2 7920-10C (D357) 

Delta-2 7920-10C (D357) 

Delta-2 7920-10C (D357) 

11 A511U Soyuz-U (15000-129) 
CZ-2F Chang Zheng-2F (Y8) 

CZ-2F Chang Zheng-2F (Y8) 
Scout-B (S131R) 

11K65M Kosmos-3M (53755102) 
SLV-2G Agena-D (553 / TAÍ3) 
11K65M Kosmos-3M (53734137) 
11K65M Kosmos-3M (47135601) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (99523/53539) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (99523/53539) 
Zenit-2FG (SLB41.1) 

CZ-4B Chang Zheng-4B (Y21) 
11A511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 
Zenit-2FG (SLB41.1) 

Zenit-2FG (SLB41.1) 

Zenit-2FG (SLB41.1) 

Zenit-2FG (SLB41.1) 

CZ-2F Chang Zheng-2F (Y8) 
8K82K Proton-K/DM-2 (33902/26J1) 
Atlas-E / Star-37S-ISS (61E) 
11K65M Kosmos-3M (65014102) 
11K65M Kosmos-3M (65014102) 
SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
SLV-2A Thor Agena-B (456 TA6) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


a (são catalogados 35 objectos resultantes da desintegração do satélite meteorológico num teste ASAT) 


28 Outubro 2011-061F 37854 
28 Outubro 2011-0616 37855 
28 Outubro 2011-0616 37856 
30 Outubro 2011-062B 37858 
31 Outubro 2011-063B 37860 
31 Outubro 2011-063C 37861 
10 Agosto 1965-063AFÉ 37862 
07 Janeiro 1982-001E 37863 
08 Abril 1970-0250S 37864 
19 Outubro 1982-102D 37865 
16 Junho 1993-036BPD 37866 
04 Novembro 2011-064D 37870 
04 Novembro 2011-064E 37871 
08 Novembro 2011-065B 37873 
09 Novembro 2011-066C 37876 
14 Novembro 2011-067B 37878 
08 Novembro 2011-065C 37879 
08 Novembro 2011-065D 37880 
08 Novembro 2011-065E 37881 
08 Novembro 2011-065F 37882 
31 Outubro 2011-063D 37883 
19 Setembro 1987-079BP 37884 
01 Dezembro 1990-105 AF 37885 
17 Dezembro 1971-114E 37886 
17 Dezembro 1971-114F 37887 
15 Maio 1966-040AT 37888 
15 Maio 1966-040AU 37889 
15 Maio 1966-040AV 37890 
15 Maio 1966-040AW 37891 
15 Maio 1966-040AX 37892 
15 Maio 1966-040AY 37893 
10 Maio 1999-025EMT 37894 
10 Maio 1999-025EPE 37929 
20 Novembro 2011-068C 37932 
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(Destroço) Feng Yun-1C 
L-35 (Y19) 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-2D Chang Zheng-2D (Y 19) 


Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Vandenberg AFB, SLC-2W 
Baikonur, LC1 PU-5 

Jiugquan, 912 

Jiugquan, 912 

Wallops Island, LA3 MklI 
NIIP-53 Plesetsk, LC133/2 
Vandenberg AFB, SLC-2E 
NIIP-53 Plesetsk, LC132/1 
GNIHP Plesetsk, LC132/1 
Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC45 PU-1 

Taiyuan, LC9 

Baikonur, LC1 PU-5 

Baikonur, LC45 PU-1 
Baikonur, LC45 PU-1 
Baikonur, LC45 PU-1 
Baikonur, LC45 PU-1 

Jiugquan, 912 

NHP-5 Baikonur, LC200 PU-40 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
NIIP-53 Plesetsk, LC132/2 
NIIP-53 Plesetsk, LC132/2 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, 75-1-1 
Vandenberg AFB, 75- 
Vandenberg AFB, 75- 
Vandenberg AFB, 75- 
Vandenberg AFB, 75- 
Taiyuan, LC] 


l-1 
l-1 
l-1 
l-1 


Taiyuan, LC] 
Jiugquan, 603 


159 


terrestre; Reg: regressou após a missão. 


Data 


01 Nov. 
01 Nov. 
02 Nov. 
02 Nov. 
03 Nov. 
03 Nov. 
04 Nov. 
04 Nov. 
04 Nov. 
04 Nov. 
04 Nov. 
05 Nov. 
05 Nov. 
06 Nov. 
06 Nov. 
07 Nov. 
07 Nov. 
07 Nov. 
08 Nov. 
09 Nov. 
09 Nov. 
10 Nov. 
10 Nov. 
10 Nov. 
10 Nov. 
11 Nov. 
11 Nov. 
11 Nov. 
11 Nov. 
12 Nov. 
12 Nov. 
14 Nov. 
14 Nov. 
14 Nov. 
11 Nov. 
15 Nov. 
16 Nov. 


Status 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 
1993-036EG 
2011-062B 
1994-089€C 
1999-025BFF 
1981-053DP 
1993-036KF 
1993-014N 
1999-025DU 
1999-025BUA 
1999-025DUQ 
1986-073G 
1999-057G 
1999-025CVM 
1999-025DSM 
2011-0630 
1975-052AP 
1992-093AU 
1993-036BES 
2011-063B 
1999-025ALX 
1963-014FK 
2001-049LF 
1999-025 AEP 
1999-025 AFB 
1965-101F 
1963-014B 
1994-074G 
1999-0258 
2008-064E 
1999-0258 
1999-057RP 
1999-025Y W 
1997-051R 
1993-036AY 
1994-074L 
1979-058L 
1965-101E 


NORAD Designação 


33927 
37858 
23458 
31061 
12770 
34068 
28285 
29826 
31438 
36215 
37631 
26120 
32215 
36164 
37861 
21321 
BLIIO 
36628 
37860 
30592 
37786 
27334 
30424 
30440 
33756 
00579 
29207 
29728 
35390 
29728 
34212 
30285 
33778 
33807 
35263 
26674 
28949 
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(Destroço) Cosmos 2251 
Blok-I (15000-094) 
(Destroço) NOAA-14 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 12775 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) NOAA-10 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
L-90 (Y8) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) ERS-B 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) ERS-B 
(Destroço) Resurs-O1 (3) 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) CBERS-1 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Resurs-O1 (3) 
(Destroço) Cosmos 1109 
(Destroço) 


Regressos / Reentradas 


A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Novembro de 2011. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 


Lançador 


Atlas-E / Star-37S-ISS (11E) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


Data Lançamento Local Lançamento 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11 A511U Soyuz-U (M15000-129) 30 Outubro 


30 Dezembro 
10 Maio 


11K65M Kosmos-3M (65098323) 04 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


15Zh58 Start-1 

CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
Atlas-E (52E) / Star-37S-ISS 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-2F Chang Zheng-2F (Y8) 
Delta-2910 (595/D111) 
11K77 Zemt-2 


25 Março 
10 Maio 

10 Maio 

10 Maio 

17 Setembro 
14 Outubro 
10 Maio 

10 Maio 

31 Outubro 
12 Junho 

25 Dezembro 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


CZ-2F Chang Zheng-2F (Y8) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


Atlas Agena B (119D/S01 1206) 


PSLV-C3 

CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
Scout X-4 (S139R) 


Atlas Agena B (119D/S01 1206) 


11K77 Zemt-2 (51057902) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


CZ-4B Chang Zheng-4B (Y20) 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


31 Outubro 
10 Maio 

09 Maio 

22 Outubro 
10 Maio 

10 Maio 

06 Dezembro 
09 Maio 

04 Novembro 
10 Maio 

15 Dezembro 
10 Maio 

14 Outubro 
10 Maio 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


11K77 Zemt-2 (51057902) 
8K78M Molniya-M/L 
Scout X-4 (S139R) 


04 Novembro 
27 Junho 
06 Dezembro 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Baikonur, LC1 PU-5 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
Taiyuan, LC7 

NIIP-53 Plesetsk, LC132/2 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GNIIP Plesetsk, LC158 
Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Vandenberg AFB, SLC-3W 
Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Jiugquan, 912 

Vandenberg AFB, SLC-2W 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Jiugquan, 912 

Taiyuan, LC7 

Poimt Arguello, LC1-2 
Satish Dawan, SHAR, PSLV 
Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Vandenberg AFB, PALC-D 
Pomt Arguello, LC1-2 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC9 

Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
NHP-53 Plesetsk, LC41/1 
Vandenberg AFB, PALC-D 


D. Órbita 


6712 
2 
6151 
4559 
11109 
6714 
6798 
4561 
4561 
4561 
9179 
4405 
4562 
4563 
6 
13297 
6891 
6718 
8 
4566 
17716 
3671 
4567 
4567 
16775 
197718 
6216 
4568 
1061 
4569 
4412 
4571 
5174 
6725 
6219 
11829 
16780 


16 Nov. 
16 Nov. 
16 Nov. 
16 Nov. 
16 Nov. 
17 Nov. 
18 Nov. 
18 Nov. 
19 Nov. 
20 Nov. 
21 Nov. 
21 Nov. 
22 Nov. 
22 Nov. 
22 Nov. 
24 Nov. 
25 Nov. 
25 Nov. 
25 Nov. 
27 Nov. 
27 Nov. 
29 Nov. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1993-036AS 
1997-051V 
1993-036EE 
1993-036A0K 
2011-067B 
2011-0634 
1964-006W 
1997-051CT 
2006-050Y 
1987-053F 
2004-035 E 
1999-025C7ZJ 
1977-065EM 
2011-0234 
2011-065B 
1968-066F 
1999-025AYK 
1997-051GP 
1997-051HL 
1993-036RK 
1993-036AFD 
2011-061H 


33801 
33852 
33925 
35714 
37878 
37859 
19993 
34084 
29558 
36854 
28459 
32365 
10479 
37633 
37873 
03390 
30897 
34498 
34519 
34418 
34974 
37856 
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(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
Blok-I (15000-058) 
SZ-8 Shenzhou-8 
(Destroço) Elektron-1 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) DMSP 5D-2 (F8) 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

Soyuz TMA-02M 
Ultimo estágio 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
Delta-K (D357) 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
114511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 14 Novembro 


CZ-2F Chang Zheng-2F (Y8) 
8K72K Vostok (1103-18) 


31 Outubro 
30 Janeiro 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 


Delta-4 Medium (D320) 
Atlas-E (59E) / Star-37S-ISS 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y7) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
Delta-2914 (618/D132) 


11451 1U-FG Soyuz-FG (H15000-037) 


Zenit-2FG (SLB41.1) 
Scout-B (S165C) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


04 Novembro 
20 Junho 

08 Setembro 
10 Maio 

14 Julho 

07 Junho 

08 Novembro 
08 Agosto 

10 Maio 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


Delta-2 7920-10C (D357) 


28 Outubro 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Baikonur, LC1 PU-5 

Jiuquan, 921 

NIIP-5 Baikonur, LC1/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Vandenberg AFB, SLC-6 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
Taiyuan, LC7 

Taiyuan, LC7 

Cabo Canaveral AFS, LC-17B 
Baikonur, LC1 PU-5 
Baikonur, LC45 PU-1 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Taiyuan, LC7 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Vandenberg AFB, SLC-2W 


6727 
5176 
6727 
6727 


17 
17459 
5178 
1841 
8919 
2630 
4578 
12549 
168 
14 
15813 
4582 
5185 
5185 
6738 
6738 
52 
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Lançamentos orbitais previstos para Dezembro de 2011 e Janeiro de 2012 


Dia (UTC) 
Dezembro 
1(2107:04) 
11 (0100:00) 


11 (1117:00) 


15 


17 (0203:48) 


19 

21 (1316:00) 
25 

25 (1756:00) 
26 (1841 :00) 
Janeiro 

12 

20 

24 

25 


26 


ai 


ai 


22 


22 


Lançador 


CZ-3A Chang Zheng-3A 
H-24/202 (F20) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93523/99525) 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


Soyuz-ST A/Fregat (B15000-002/1021/VS02) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 
114511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 
14414 Soyuz-2-1 A/Fregat (164/1024) 
14414 Soyuz-2-1 A/Fregat (007/1027) 


8K82KM Proton-M/Briz-M 


Falcon-9 

Delta-IV-M-++(5,4) 

8K82KM Proton-M/Briz-M (93526/99528) 
114511U Soyuz-U (127) 


Vega (VVOl) 


8K82KM Proton-M/Briz-M 


PSLV-C19 (PSLV-XL) 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


CZ-2C Chang Zheng-2C 
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Carga 


BeiDou-2 “Compass-IGSOS” 
IGS Radar-3 


Luch-5 A 
Amos-5 


ZY-1 ZiYuan-l (2C) 
Pléiades-1 

ELISA-1, ELISA-2 

ELISA-3, ELISA-4 

SSOT 

NigComsSat-1R 

Soyuz TMA-03(703 ISS-298) 
Meridian-15L 

Globalstar (6x) 


SES-4 


Dragon COTS-2/3 
WGS-4 

Sirius FM-6 

Progress M-14M 

LARES 

ALMASat-1, AtmoCube 
E-ST(DR, Goliat 

PW-Sat 1, UNICubesSat-1 
XaTcobeo 


Telkom-3 
Ekspress-MD2 


RISAT-1 
Venta-l 


ZY-3 Z1Yuan-3 


YG-14 YaoGan Weixing-14 


Local 


Xichang, LC3 
Tanegashima, Yoshinobu LP] 


Baikonur, LC200 PU-39 


Taiyuan, LC9 


CSG Kourou, ZLS 


Xichang, LC2 
Baikonur, LC31 PU-6 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
Baikonur, LC31 PU-5 


Baikonur, LC200 PU-39 


Cabo Canaveral, SLC-40 
Cabo Canaveral, SLC-37B 
Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC1 PU-5 


CSG Kourou, ZLV 


Baikonur, LC200 PU-39 


Satish Dawan, SHAR 


Taiyuan, LC9 


Jiuquan, 603 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


Soyuz TMA-03M 
114511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 
Baikonur, LC31 PU-6 
21 — Dezembro — 2011 
Oleg Dmitriyevich Kononenko (1) 


Donald Roy Pettit (3) 
André Kuipers (2) 


Yuri Ivanovich Malenchenko 
Sunita Lyn Williams 
Akihiko Hoshide 


Soyuz TMA-04M 
114511U-FG Soyuz-FG 
Baikonur, LC31 PU-6 Gennadi Ivanovich Padalka (4) 


Sergei Nikolayevich Revin (1) 
30 — Março — 2012 Joseph Michael Acaba (2) 


Oleg Viktorovich Novitsky 
Yevgeni Igorevich Tarelkim 
Kevin Anthony Ford 
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22? de Março de 2012 Shenzhou-9 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y9) 


BRAS at np qd 


Read ao ada lida 
30 de Maio de 2012 Soyuz TMA-05M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Yuri Ivanovich Malenchenko (5); Sunita Lyn Williams (2); Akihiko Hoshide (2) 

Roman Yuriyevich Romanenko; Chris Austin Hadfield; Thomas Henry Marshburn 


26 de Setembro de 2012 Soyuz TMA-06M 114511U-FG Soyuz-FG 
Oleg Viktorovitch Novitsky (1); Yevgeni Igorevich Tarelkim (1); Kevm Anthony Ford (2) 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 


2? de Outubro de 2012 Shenzhou-10 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y10) 
Rad e dias 

ER dd fe À 

27 de Novembro de 2012 Soyuz TMA-07M 11A511U-FG Soyuz-FG 


Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3): Thomas Henry Marshburn (1) 
Maksim Viktorovich Surayev; Luca Salvo Parmitano; Karen Lulean Nyberg 


2 de Abril de 2013 Soyuz TMA-08M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 


2? de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 114511U-FG Soyuz-FG 
Maksim Viktorovich Surayev; Luca Salvo Parmitano; Karen LulJean Nyberg 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Koichi Wakata; Richard Alan Mastracchio 


22? de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 114511U-FG Soyuz-FG 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


22? de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11IM 11A511U-FG Soyuz-FG 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Koichi Wakata; Richard Alan Mastracchio 


22 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 114511U-FG Soyuz-FG 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


2? de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 114511U-FG Soyuz-FG 
Fyodor Yurchkhin; Gregory Reid Weisman; Alexander Gerst 


22 de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA ou da JAXA; Astronauta dos EUA 
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Jiuquan, 921 (SLS-1) 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Jiuquan, 921 (SLS-1) 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 
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Futuras Expedições e actividades na ISS 


A Expedição 30 é composta por Daniel Burbank (Comandante — EUA), Anton Shkaplerov (Rússia), Anatoli Ivanishin (Rússia), Oleg 
Kononenko (Rússia), Donald Pettit (EUA) e André Kuipers (Holanda), sendo estes últimos lançados a bordo da Soyuz TMA-03M a 21 
de Dezembro de 2011. Shkaplerov, Ivanishin e Burbank regressam à Terra a 14 de Março de 2012. 
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A Expedição 31 será composta por Oleg Kononenko (Comandante — Rússia), Donald Pettit (EUA), André Kuipers (Holanda), Gennadi 
Padalka (Rússia), Sergei Revin (Rússia) e Joseph Acaba (EUA), sendo estes três últimos lançados a 30 de Março de 2012 a bordo da 


Soyuz TMA-04M. 
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A Expedição 32 será composta por Gennadi Padalka (Comandante — Rússia), Sergei Revin (Rússia), Joseph Acaba (EUA), Yuri 
Malenchenko (Rússia), Sunita Williams (EUA) e Akihiko Hoshide (Japão), sendo estes três últimos lançados a 30 de Maio de 2012 a 
bordo da Soyuz TMA-O05M. 


A Expedição 33 será composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri Malenchenko (Rússia), Akihiko Hoshide (Japão), Oleg 
Novitsky (Rússia), Yevgem Tarelkm (Rússia) e Kevin Ford (EUA), sendo estes três últimos lançados a 23 de Setembro de 2012 a 
bordo da Soyuz TMA-06M. 


A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg Novitsky (Rússia), Yevgeni Tarelkimn (Rússia), Roman 
Romanenko (Rússia), Chris Hadfield Canadá) e Thomas Marshburn (EUA), sendo estes três últimos lançados a 20 de Novembro de 
2012 a bordo da Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), Roman Romanenko (Rússia), Thomas Marshburn (EUA) e 
três novos membros ainda não designados. 


Actividades futuras na ISS 


As próximas actividades que serão levadas a cabo na estação espacial internacional. 


2011 

Dezembro 

9 — Manobra de elevação orbital da ISS utilizando os motores do módulo Zvezda 

21 — Lançamento da Soyuz TMA-03M tripulada por Kononenko, Kuipers e Pettit 

23 — Acoplagem da Soyuz TMA-03M ao módulo Rassvet 

2012 

Janeiro 

25 — Separação do veículo de carga Progress M-13M do módulo Pirs 

25 — Lançamento do veículo de carga Progress M-14M 

26 (2?) — Separação do satélite Chibis-M do Progress M-13M 

26 (?) — Reentrada do Progress M-13M 

28 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-14M com o módulo Pirs 

February 

14 — Actividade extraveicular (ISS Rússia AEV-30) da escotilha do módulo Pirs pelos cosmonautas Kononenko e Shkaplerov 
Março 

7 — Lançamento do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" 

16 — Separação da Soyuz TMA-22 do modulo Pirs e aterragem com os cosmonautas Shkaplerov, Ivanishin e Burbank 
19 — Acoplagem do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" ao módulo Zvezda 
30 — Lançamento da Soyuz TMA-04M com os cosmonautas Padalka, Revin e Acaba 
Abril 

1 — Acoplagem da Soyuz TMA-04M com o módulo Poisk 

24 — Separação do veículo de carga Progress M-14M do módulo Pirs 

25 — Lançamento do veículo de carga Progress M-15M 


27 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-15M ao módulo Pirs 
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Maio 

16 — Separação da Soyuz TMA-03M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Kononenko, Kuipers e Pettit 
30 — Lançamento da Soyuz TMA-05M com os cosmonautas Malenchenko, S.Williams e Hoshide 

Junho 

1 — Acoplagem da Soyuz TMA-05M com o módulo Rassvet 

26 — Lançamento do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" 

Junho / Julho — separação do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" do módulo Harmony e libertação pelo SSRMS 
Julho 

1 — Captura do veículo de carga HTV-3 "Kounotori-3" e acoplagem ao módulo Harmony utilizando o SSRMS 
24 — Separação do veículo de carga Progress M-15M do módulo Pirs 

25 — Lançamento do veículo de carga Progress M-16M 

27 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-16M ao módulo Prirs 

Agosto 

15 — Separação do veículo de carga HT'V-3 "Kounotori-3" do módulo Harmony utilizando o SSRMS 

27 — Separação do veículo de carga ATV-3 "Edoardo Amaldi" do módulo Zvezda 

Setembro 

12 — Separação da Soyuz TMA-04M do módulo Poisk e aterragem com os cosmonautas Padalka, Revin e Acaba 
26 — Lançamento da Soyuz TMA-06M com os cosmonautas Novitskiy, Tarelkin e Ford 

28 — Acoplagem da Soyuz TMA-06M com o módulo Poisk 

Outubro 

23 — Lançamento do veículo de carga Progress M-17M 

25 — Acoplagem do veículo de carga Progress M-17M com o módulo Zvezda 

Novembro 

12 — Separação da Soyuz TMA-05M do módulo Rassvet e aterragem com os cosmonautas Malenchenko, S.Willams, Hoshide 
26 — Lançamento da Soyuz TMA-07M com os cosmonautas Romanenko, Hadfield e Marshburn 

28 — Acoplagem da Soyuz TMA-07M com o módulo Rassvet 

Dezembro 

25 — Separação do veículo de carga Progress M-16M do módulo Pirs 

26 — Lançamento do veículo de carga Progress M-18M 

28 — Acoplagem do Progress M-18M com o módulo Pirs 

(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-32) desde a escotilha do módulo Pirs 

2013 

Janeiro 

(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS EUA AÉEV-18) da escotilha do módulo Quest 

(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS EUA AÉEV-19) da escotilha do módulo Quest 
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Fevereiro 

27 — Separação do veículo de carga Progress M-17M do módulo Zvezda 

28 — Lançamento do veículo de carga ATV-4 "Albert Einstein" 

Março 

8 — Acoplagem do veículo de carga ATV-4 "Albert Einstein" com o módulo Zvezda 

19 — Separação da Soyuz TMA-06M do módulo Poisk e aterragem com os cosmonautas Novitskiy, Tarelkin e Ford 
Abril 

2 — Lançamento da Soyuz TMA-08M com os cosmonautas Vinogradov, Misurkin e Cassidy 

4 — Acoplagem da Soyuz TMA-08M com o módulo Poisk 

Datas a determinar 

(a determinar) — Lançamento do módulo MLM "Nauka" 

(a determinar) — Acoplagem do módulo MLM "Nauka" com o módulo Zvezda 

(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-33) desde a escotilha do módulo Pirs 
(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-34) desde a escotilha do módulo Poisk 
(a determinar) — Actividade extraveícular (ISS Rússia AEV-35) desde a escotilha do módulo Poisk 


(a determinar) — Separação do veículo de carga Progress M-18M com o Pirs do módulo Zvezda 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende listar 
estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita terrestre mas 
que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática mundial, através de 
pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se encontram as várias 
agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados (por 
exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. Estes lançamentos 
que não superam os 100 km de altitude, limite inferior do Espaço internacionalmente reconhecido, serão assinalados. 


Data Hora Nome Lançador Local 

05 Out. 0556 Alvo FTT-12 SRALT (SR-192) C-17, Kauai 

05 Out. 0556 Alvo FTT-12 Alvo SRBM MLP, Kauai 

05 Out. 0600 THAAD Kauai 

06 Out. 0600 THAAD Kauai 

08 Out. NASA 36.225 PICTURE Black Brant IX White Sands 

11 Out. NASA 41.094UE CHAMP Terrier Orion Andoya 

13 Out. NASA 41.093UE CHAMP Terrier Orion Andoya 

28 Out. 0340 Bulava Yuri Dolgorukiy, Mar Branco 
02 Nov. 0750 Jericho-3 (2) Palmachin (2) 
03 Nov. 0645 Topol GIK-1 Plesetsk 
06 Nov. NASA 36.264UH Black Brant IX White Sands 

15 Nov. 0330 Agni-lI Prime (Agni-IV) Ilha de Wheeler 
17 Nov. 1130  AHW-F] STARS Kauai, LC42 

22 Nov. 2 ed: Taiyuan 

27 Nov. 1010 - Texus-48 VSB-30 Esrange, Kiruna 


Israel testa sistema de mísseis 


Israel levou a cabo o teste de um novo sistema de propulsão a 2 de Novembro de 2011 pelas 0750UTC. O lançamento de um míssil, 
provavelmente o modelo Jericho-3, teve lugar desde a Base de Palmachin localizada no centro do país. Segundo as informações oficias, 
o teste, previsto há já bastante tempo, foi bem sucedido, não tendo dado informações sobre que tipo de míssil foi testado. 


O teste surge numa altura em que crescem os rumores de que Isreal prepara um ataque ao Irão. 


Topol lançado desde Plesetsk 


As Forças de Mísseis Estratégicos da Rússia levaram a cabo um teste com um míssil balístico Intercontinental RT-2PM Topol (PT- 
2HM Tonoyxs), também denominado SS-25, às 0546UTC do dia 3 de Novembro de 2011. O teste decorreu como previsto e o míssil 
atingiu o seu alvo da zona de teste de Kura, Ilha de Kamchatka. Este foi um teste que serviu para verificar a operacionalidade destes 
mísseis. 





Este míssil foi fabricado em 1987 e permaneceu em serviço operacional até Julho de 2007, altura em que foi colocado em 
armazenamento. 
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Medição do espectro dos raios X 


A missão NASA 36.264UH lançada a 6 de Novembro de 2011 desde White Sands por um foguetão-sonda Black Brant-IX, teve como 
objectivo a medição a medição do espectro das emissões difusas de raios X do meio interestelas no leque de energias entre os 0,07 keV 
e os 1,00 keV. 


Teste de míssil nuclear da Índia 


A índia aumentou a sua frota de transporte das suas armas nucleares ao levar a cabo com sucesso mais 
um teste do míssil Agni-II Prime, agora denominado Agni-IV. O teste teve lugar às 0330UTC do dia 15 
de Novembro de 2011 ew foi realizado desde a Ilha de Wheeler. 


O Agni-IV tem um alcance de 3.000 km e utiliza uma plataforma móvel para ser lançado. 


O primeiro teste de desenvolvimento do Agni-II Prime teve lugar a 10 de Dezembro de 2010, mas não 
foi bem sucedido devido a problemas técnicos registados no sistema de controlo. Naquela altura, o 
míssil desviou-se da sua trajectória prevista após ter sido lançado desde a Ilha de Wheeler e acabou por 
se despenhar no mar. 


Exército norte-americano testa arma hipersónica 


Segundo Jonathan McDowell, o Exército dos Estadps Unidos levou a cabo no dia 17 de Novembro o 
ensaio do denominado Advanced Hypersonic Weapon. O lançamento teve lugar às 1130UTC a partir 
do Complexo de Lançamento LC42 de Kauai e utilizou um veículo lançador STARS. Este veículo de três estágios é composto por dois 
estágios inferiores do míssil Polaris-A3 e por um estágio superior Orbus-l A. 





Após reentrar na atmosfera o veículo AHW-F1 caiu na área de testes perto da Ilha de Kwajalem, Oceano Pacífico. 


Lançamento suborbital desde Taiyuan? 


Um lançamento suborbital terá ocorrido desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan a 22 de Novembro de 2011. Não são 
conhecidos quaisquer dados sobre o mesmo. 





Lançamento da missão Texus-48 


A ESA e a agência espacial alemã DLR levaram a 
cabo a missão Texus-48 no dia 27 de Novembro de 
2011. O lançamento teve lugar às 1010UTC e foi 
levado a cabo por um foguetão-sonda VSB-30 desde 
Esrange, Kiruna. A missão atingiu uma altitude de 263 
km. 


Durante seis minutos de imponderabilidade, que 
simulou os diferentes estágios de um voo espacial, 
foram testados dois novos dispositivos para lidar com 
hidrogénio e oxigénio líquidos. O veículo foi depois 
recuperado para análise. 
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Cronologia Astronáutica (LXXII) 


Por Manuel Montes 
-1949: E estabelecido o Departamento de Medicina Espacial na Escola de Medicina de Aviação, patrocinado pela Força Aérea dos 
Estados Unidos. 


-1949: Walter Dornberger e Krafft Ehricke desenham um foguetão de dois estágios capaz de transportar duas pessoas e financiado pela 
Força Aérea dos Estados Unidos. Ambos estágios possuem asas e encontram-se situadas em paralelo. Este desenho será depois 
transformado para os trabalhos do programa BOMI. 


“Janeiro de 1949: Korolev está muito interessado no uso que estão a fazer os americanos das V-2 capturadas na Alemanha, em 
particular no envio a bordo de animais, que também se está a fazer em foguetões-sonda Aerobee. Decidido a iniciar um programa 
biológico para os seus R-1, contacta Vladimir A. Yazdovskiy, que passará a encabeçar um grupo de especialistas para o estudo dos 
efeitos do meio ambiente espacial sobre os seres vivos. Korolev deseja preparar-se para quando seja necessário enviar um homem para 
órbita, e por isso é criado um plano de trabalho sobre os efeitos dos ruídos, das vibrações, da microgravidade, das temperaturas 
extremas, do vácuo, da radiação, etc. 


Bem 





-2 de Janeiro de 1949: O segundo Hermes B-1 (B-l1 41), imagem ao lado, despega 
desde White Sands. Trata-se de una V-2 modificada para ensaiar a configuração do 
sistema de propulsão "ramjet". O programa é levado a cabo de forma secreta. A missão 
resulta num êxito apesar de que não se conhecerem outros detalhes. 


-28 de Janeiro de 1949: A V-2 número 45 despega desde White Sands. Alcança só 60 
km devido ao facto de o seu motor desenvolver um impulso inferior ao previsto e a 
missão é levada a cabo durante um período de vento forte. 


“Fevereiro de 1949: Propõe-se que o míssil MX-774 seja utilizado como foguetão- 
sonda mas quando é comparado com o Viking que está a ser desenvolvido pela 
Marinha, decide-se cancelar o projecto definitivamente. 


-11 de Fevereiro de 1949: É fundada em Madrid a Associação Espanhola de 
Astronáutica, a primeira em Espanha. Foi organizada por um grupo pertencente a 
Engenheiros de Caminhos, encabeçados por Tomás Mur. Será precisamente Mur que 
representa Espanha no primeiro congresso da Federação Astronáutica Internacional, no 
ano seguinte. 


-17 de Fevereiro de 1949: Despega 5 
desde White Sands a V-2 número 48. E 
Realiza uma missão de estudo da 
radiação cósmica mas também 
transporta vários exemplares da 
mosca da fruta. O míssil alcança 101 
km de altitude. O cone é separado 
com êxito. 


-24 de Fevereiro de 1949: É lançado 
o primeiro Bumper com um segundo 
estágio WAC com carga máxima de 
combustível (imagem ao lado). O 
lançamento desde White Sands do 
BU-5, é um grande êxito. Uma vez 
apagada a V-2, entra em acção o WAC., que voa até aos 390 km de altitude, a más 
elevada alcançada até à data por um engenho de construção humana. O WAC obtém 
uma velocidade final de 9.538 km/h e a sua trajectória é seguida por radar. A 
instrumentação investigará a ionosfera. Porém, os seus restos não serão descobertos 
e recuperados até um ano depois do lançamento. 


a 
= 
-— 
 -— 


-15 de Março de 1949: França decide desenvolver a sua própria força nuclear 
independente, assim que se encontra com a necessidade de empregar mísseis para 
transportar as ogivas, seja desde submarinos ou desde terra. O consequente programa 
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de desenvolvimento de mísseis é iniciado pela 
Delegation Ministérielle de [ Armament, que encarrega 
a construção de um primeiro veículo chamado 
Véronique (Vernon-electronique) ao Laboratoire de 
Recherches Balistiques et Aerodynamiques do 
Exército, situado em Vernon, perto de Paris. O LRBA 
partirá dos seus próprios estudos e análises das V-2 
alemãs capturadas no final da Segunda Guerra 
Mundial. Um primeiro protótipo (Véronique-R) voará 
a 2 de Agosto de 1950, mas só alcançará três metros 
de altitude. Considerados foguetões-sonda, os 
Véronique-R (ao lado) e Véronique-N (em baixo) 
voarão 19 vezes até 1953 e serão a base da tecnologia 
francesa em matéria de foguetões. 





oi de Março de 1949: A V-2 número 41 é lançada desde White Sands. A missão, também designada 
Blossom-IVA, estudará o brilho do céu e os raios solares. Utilizará um cone com forma alongada. 
Depois de alcançar os 134 km de altitude, falham os pára-quedas e a carga despenha-se. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador 
científico desde 1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. 
Pertence a diversas associações espanholas e internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de 
Espana y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com centenas de artigos para 
um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o 
boletim gratuito “Noticias del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins 
“Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando também na realização dos AGR RTD, a 
conteúdos do canal científico da página “Terra”. Edita 
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Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3; Soyuz TMA-01M) 
Tempo total de voo: 769d 06h 35m 02s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15:; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Gennadi Ivanovich Padalka (Soyuz TM-28, TMA-4, TMA-14) 
Tempo total de voo: 585d 06h 29m 54s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 17 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Yuri Ivanovich Malenchenko (Soyuz TM-19; STS-106; Soyuz TMA-2; Soyuz TMA-11) 
Tempo total de voo: 512d 23h 58m 10s 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Valeri Vladimirovich Polyakov  437d 17h 58m 32s 


Os 10 voos mais longos 
Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 


De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 


379d 14h 5Im 10s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 


De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d22h 38m 58s 


Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 


365d 22h 38m 58s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko 


326d 11h 37m 59s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 


De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 311d 20h 00m 54s 


Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 


De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 22h 34m 47s 


Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 


De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 


Konstantin Petrovich Feoktistov 


Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Michael Eladio Lopez-Alegria 
Jerry Lynn Ross 

John Mace Grunsfeld 

Steven Lee Smith 

Scott Eduard Parazynski 
Joseph Richard Tanner 
Robert Lee Curbeam 

Nikolai Mikhailovich Budarin 
Douglas harry Wheelock 
James Hansen Newman 


Os 10 menos experientes 


ld 01h 18m 00s Vostok-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

Od 21h 2Im 36s Shenzhou-5 

Od 05h Os8m 37s MR-4 Literty Bell-7 
Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Od 01h 48m 00s Vostok-1 


Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Os 10 mais experientes em AEV 
69h 42m — 14 
67h 40m — 10 
58h 32m — 9 
58h 30m — 8 
49h 48m — 77 
47h 05m — 77 
46h 29m — 77 
45h 34m — 77 
44h 25m — 9 
43h 30m — 6 
43h Olm — 6 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Numero de cosmonautas e astronautas por pais em órbita (segundo a Federação Astronádutica Internacional) 


Ei Rússia 


Estados Unidos 331 
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112 | Canadá 


Checoslováquia 1 


Polónia 


Alemanha 


Bulgária 


Hungria 


Vietname 


Cuba 


Mongólia 


Roménia 


França 


Índia 


10 























a Sum 


Arábia Saudita 1 


Holanda 


México 


Síria 


Afeganistão 


Japão 


Reino Unido 


Austria 


Bélgica 


Suiça 


Itália 


Ucrânia 












E Espanha 


*, 


Eslováquia 


África do Sul 


Israel 
China 
Brasil 


Suécia 


FE 
[=| Malásia 






“e: 
“> tas Coreia do Sul 


TOTAL -— 522 


l 


l 


176 


Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em segundos 
e equivale ao tempo durante o qual lkg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido dividindo a 
velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será o rendimento 
do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo motor por kg de 
combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( E /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor do 
tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para uma 
única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de 
queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 km. 
Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a latitude 
é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais são 
de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 
Av=[— di 


t HH 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


= [la dt = |vy — vo 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


, Satellite 











Equatorial 
Plane 






1 


Vernal 
Equinoa., 






Ascending Node 


Inclinação (ND: ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas a, 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - Oeste) e 
por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" pois atingem 
latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN-€) ): ângulo entre o primeiro ponto de Aires e o 
nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee -w ): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no plano 
da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está mais longe da 
Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano orbital, visto que a 


inclinação 1 e a ascensão recta () determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n = 
2.7 /T onde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir do 
perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento do 
satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um satélite 
naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, anomalia 
média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio principal 
da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a orientação da 
elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos orbitais, 
diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico - devido ao 
atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 0,1% de 
água. O N,O4 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O NO, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amônia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogênio. 
A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. Tem uma 
densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. E completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são altamente 
inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu ponto de 
congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não tem 
cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, a 
mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogéênio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam 
a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser 
armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC 
e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um potente 
oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de amónia e o 
perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos os sais de 
amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa irritação do tracto 
respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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Algumas constantes de interesse: 


7726 m/s 

3075 m/s 

6371 km 

6378 km 

1738 km 
5.974e24 kg 
7.348e22 kg 
1.989€30 kg 
3.986e14 m'/s“º 
4.903€12 m'/s“” 
1.327e20 m'/s“º 
384401 km 
1.496ell m 


Constantes 


(8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
(3000), Velocidade orbital na órbita geossíncrona (35786 km) 
(6400), Raio médio da Terra 

(6400), Raio equatorial da Terra 

(1700), Raio médio da Lua 

(6e””), Massa da Terra 

(7e”?), Massa da Lua 

(2eº), Massa do Sol 

(4e'”), Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
(Se), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 

(13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 

(4º), Distância media entre a Terra e a Lua 


(15e!º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 


E Eu Q )rbita 
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